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RESUMEN

En el presente documento se ha desarrollado el estudio de dos alternativas
estructurales (soélida y semimonocasco) para un Vehiculo Aéreo no Tripulado (UAV) tipo
Fuselaje Integrado (BWB) operando en crucero, mediante el Método de los Elementos
Finitos (FEM). El estudio parte de las especificaciones fisicas y de operacion de un UAV
comercialmente disponible, sobre el cual se han calculado en forma aproximada las
cargas de vuelo para las condiciones limite y crucero de la envolvente de vuelo. A partir
de las cuales se elaboro los diagramas de cortante, momento y par de torsion que se
utilizaron para dimensionar la estructura semimonocasco y calcular el esfuerzo normal
de flexion aproximado para las alternativas estructurales solida y semimonocasco.
Paralelamente se desarrollé un estudio numérico CFD con la finalidad de establecer las
cargas de vuelo que actuan sobre el UAV en crucero. Las cargas de vuelo del estudio
CFD fueron vinculadas al modulo estructural de ANSYS para obtener los esfuerzos y
deformaciones de ambas alternativas estructurales. Los esfuerzos normales de flexion
obtenidos mediante el Método de los Elementos Finitos se contrastaron con célculos
analiticos aproximados y estudios estructurales previos. Finalmente se compararon los

resultados de esfuerzos y deformaciones para ambas estructuras.

Palabras clave: cargas de vuelo, esfuerzos y deformaciones, estructura de ala
semimonocasco, estructura de ala sdlida, método de los elementos finitos (FEM),

vehiculo aéreo no tripulado (UAV).
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ABSTRACT

In the present document, the study of two structural alternatives (solid and
semimonocoque) for an Unmanned Aerial Vehicle (UAV) type Blended Wing Body
(BWB) operating in cruise velocity, using the Finite Element Method (FEM) has been
developed. The study is based on the physical and operational specifications of a
commercially available UAV, on which the flight loads for the cruise and flight envelope
limits conditions have been approximately calculated. From the flight loads, the shear,
moment and torque diagrams that were used to size the semi-monocoque structure and
calculate the approximate normal bending stress for the solid and semi-monocoque
structural alternatives were elaborated. At the same time, a numerical CFD study was
developed in order to establish the flight loads on cruise. The flight loads of the CFD
study were linked to the structural module of ANSYS to obtain the stresses and
deformations of both structural alternatives. The normal bending stress obtained through
the Finite Element Method were contrasted with approximate analytical calculations and
previous structural studies. Finally, the results of stresses and deformations for both

structures were compared.

Keywords: finite element method (FEM), flight loads, semi-monocoque wing structure,

solid wing structure, stresses and deformations, unmanned aerial vehicle (UAV).
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ESTUDIO ESTRUCTURAL DE UN VEHICULO AEREO NO
TRIPULADO TIPO FUSELAJE INTEGRADO OPERANDO EN
CRUCERO MEDIANTE EL METODO DE LOS ELEMENTOS
FINITOS

INTRODUCCION

El avance y desarrollo de los Vehiculos Aéreos No Tripulados (Unmanned Aerial
Vehicle, UAV) ha estado ligado desde el principio con aplicaciones militares. Sin
embargo, con el pasar de los afios y con los avances en el campo de la electronica el
desarrollo de este tipo de aeronaves ha tomado fuerza y empezado a extenderse hacia
nuevos entornos. La agricultura, meteorologia, inspeccion, reconocimiento, tareas de
busqueda y rescate, entre otras, son algunos ejemplos de los nuevos usos que han
empezado a tener los vehiculos aéreos no tripulados en la actualidad. El Ecuador no ha
permanecido ajeno a estos avances tecnolégicos, y de igual manera que otros paises

ha incursionado en el campo del desarrollo e investigacién de los UAVs.

En este contexto las aeronaves tipo Fuselaje Integrado (Blended Wing Body), son una
de las alternativas de UAVs que mas ha sido investigado, principalmente por la mayor
eficiencia en cuanto al consumo de combustible y a la autonomia de vuelo que tienen

respecto a aeronaves convencionales.

Los UAVs se fabrican de diversos materiales principalmente plasticos. Las espumas de
polimeros de polietileno (EPS), polipropileno (EPP) y poliolefina (EPO) son algunos de
los principales materiales utilizados en la fabricacion de los UAVs, en los cuales, la
estructura del UAV es practicamente solida con cavidades interiores vacias para los
componentes de la aeronave (sistema electrénico, actuadores, camaras, etc.). Esta
alternativa estructural es una de las mas utilizados, puesto que las espumas de polimero

son sumamente ligeras y resisten de forma satisfactoria los esfuerzos.

No obstante, esta no es la unica forma para fabricar el cuerpo de un UAV. La estructura
tipo semimonocasco constituye la alternativa comunmente utilizada para fabricar
aeronaves convencionales. En la cual el fuselaje, alas y cola de la aeronave se fabrica
a partir de elementos estructurales (costillas, largueros, larguerillos y piel) conectados
entre si, que en conjunto son capaces de soportar los esfuerzos ocasionados por las
cargas durante el vuelo. En el caso de los UAVs, una estructura semimonocasco se

puede fabricar de materiales plasticos ligeros y resistentes con el Acido Polilactico (PLA)



o el Acrilonitrilo Butadieno Estireno (ABS), obtenidos mediante impresion 3D u otro

proceso y posteriormente ensamblados.

Ambas estructuras resultan ser una buena alternativa de fabricaciéon, no obstante, el
comportamiento de cada una de ellas es diferente en condiciones de vuelo normal (vuelo
crucero), razon por la cual debe ser investigado a fin de conocer los esfuerzos y
deformaciones a los que estaran sujetas, de manera que se puede establecer una
comparacion entre ambas que permita poner en perspectiva algunas de las cualidades

mas importantes de cada una de ellas.
Pregunta de Investigacion

¢, Coémo se dimensiona y cual es la diferencia en el comportamiento de una estructura

solida y semimonocasco para un vehiculo aéreo no tripulado de fuselaje integrado?

Objetivo general

Desarrollar el estudio estructural de un Vehiculo Aéreo No Tripulado (UAV) tipo Fuselaje

Integrado (BWB), operando en crucero mediante el método de los elementos finitos.

Objetivos especificos

¢ Recopilar la informacion concerniente al disefio estructural de un vehiculo aéreo
no tripulado tipo fuselaje integrado.

e Determinar las cargas y las combinaciones de cargas que actuan sobre un
vehiculo aéreo no tripulado tipo fuselaje integrado, en condiciones de vuelo a
velocidad crucero.

e Plantear y evaluar las alternativas de la estructura de fuselaje y alas de un
vehiculo aéreo no tripulado tipo fuselaje integrado.

e Caracterizar los materiales para cada una de las alternativas de la estructura.

e Realizar el estudio para un vehiculo aéreo no tripulado tipo fuselaje integrado
mediante el método de los elementos finitos de las alternativas estructurales
planteadas.

e Validar o contrastar los resultados con informacién disponible en el dominio

publico y calculos estructurales aproximados.



Alcance

El presente estudio parte de las especificaciones fisicas y de operacion del UAV objeto
de este estudio. A partir de las cuales se estima los coeficientes aerodinamicos y con
ellos las cargas para la condicién de vuelo crucero y para las condiciones limite de la
envolvente de vuelo. Estas cargas resultan de utilidad para el proceso de
dimensionamiento de la estructura tipo semimonocasco y para determinar los esfuerzos
normales de flexion en la condicion de vuelo crucero de las estructuras sélida y

semimonocasco.

En este estudio también se ha incluido la obtencién de las cargas de vuelo para la
condicion de vuelo crucero mediante un estudio CFD (Computational Fluid Dynamics),
asi como la manera en que se vinculan con el médulo estructural de ANSYS para
conseguir los esfuerzos y deformaciones caracteristicas en cada una de las estructuras.
Finalmente, se discuten y comparan los resultados de cada una de las simulaciones

estructurales.



1.  MARCO TEORICO

1.1. Vehiculo aéreo no tripulado (UAV)

Un Vehiculo Aéreo no Tripulado (por sus siglas en inglés, Unmanned Aerial Vehicle,
UAV) es una aeronave capaz de operar sin tripulacion (ver Figura 1.1). Son pilotados
desde un control ubicado en tierra, donde un operador calificado es el que maneja el
vehiculo. Aunque también son capaces de mantener cierta autonomia de vuelo
mediante una computadora de abordo y sensores que controlan la actitud de vuelo y la

respuesta de las superficies de control del vehiculo.

A los vehiculos totalmente auténomos se los conoce como, “Autonomous Aerial System”
(AAS) o Sistemas Aéreos Auténomos. Este tipo de aeronave suelen ser mas sofisticado
y capaz de realizar algunas de las tareas del piloto como, estabilizar la aeronave o seguir
una trayectoria de vuelo establecida en las funciones de navegacién. A pesar de todo,
esta tecnologia todavia se encuentra en fase de desarrollo, por lo que el operador

todavia desempefia un papel fundamental en el vuelo de una aeronave.

Figura 1.1. Vehiculo aéreo no tripulado “SkyGuadian”.
(Fuente: [31])

En un inicio el desarrollo de este tipo de vehiculos o aeronaves estuvo relacionado
fuertemente con aplicaciones militares, donde se los utilizaba en misiones de
reconocimiento y ataque. No obstante, con el pasar de los afios las aplicaciones civiles

para este tipo de tecnologia han ido creciendo en parte debido a la facilidad con la que



se pueden emplearlos en todo tipo de actividades. Las posibles aplicaciones civiles para
este tipo de aeronaves incluyen: investigacion cientifica, misiones de busqueda y
rescate, monitoreo de incendios forestales, monitoreo ambiental, fotografia aérea,
inspeccion de zonas de desastres, soporte de infraestructura, tareas de control de
transito, monitoreo de cultivos, entre otras [19].

1.2. Aeronave de fuselaje integrado (BWB)

El concepto “Blended Wing Body” (BWB) o fuselaje integrado (ver Figura 1.2) combina
las caracteristicas de un ala de elevada sustentacion con un cuerpo ancho, cuya forma
aerodinamica semejante a un ala que contribuye a generar sustentacion al tiempo que
reduce la resistencia al avance. El fuselaje integrado es un disefio sin cola que integra
el ala y el cuerpo de una aeronave. Este concepto presenta ciertas ventajas
estructurales, aerodinamicas y operativas respecto a las aeronaves convencionales

(fuselaje cilindrico y alas).

Figura 1.2. Aeronave de fuselaje integrado “X-48B”.
(Fuente: [32])

Estudios realizados por la NASA (National Aeronautics and Space Administration) y la
industria aeronautica estima que una aeronave de este tipo consumiria un 20% menos
de combustible que una aeronave convencional en condiciones de vuelo crucero.

Aunque la envergadura de estas aeronaves puede ser grande, disponen de un mayor
espacio para la carga util. Ademas, de acuerdo con la NASA este tipo de aeronaves
podria pesar menos, producir menor cantidad de ruido y emitir menos contaminantes a

la atmosfera que las aeronaves convencionales.



1.3. Estructura de una aeronave

Segun [4], la funcion basica que cumple la estructura de una aeronave es la de transmitir
y resistir las cargas aplicadas de manera que proporcione la forma aerodinamica y
proteja la carga util, los sistemas, etc. de las condiciones ambientales durante el vuelo.
Existen tres tipos generales de estructuras para una aeronave: tipo armadura,

semimonocasco y monocasco [18].
1.3.1. Estructura tipo armadura

Una armadura (ver Figura 1.3) es uno de los tipos mas importantes de estructuras
empleadas en ingenieria. Consiste en una serie de elementos rectos (miembros de dos
fuerzas capaces de soportar cargas de traccion y compresion), generalmente
dispuestos en arreglos triangulares, conectados entre si mediante juntas o nodos para
formar un solo cuerpo capaz de resistir las deformaciones producidas por las cargas
aplicadas. Se emplean principalmente en aeronaves livianas de un solo motor, y se
construyen a partir de tubos o barras unidas entre si y recubiertas de tela u otro material.
Una armadura es considerada una forma econdmica, segura y sencilla para construir

una aeronave.

Figura 1.3. Estructura tipo armadura.
(Fuente: [33])

La principal desventaja en este tipo de estructuras es que no proporcionan una forma
aerodinamica adecuada, dado que se construyen a partir de tubos que se sueldan entre
si para formar marcos bien arriostrados (estructura reticular) capaces resistir las cargas

durante el vuelo. Esta caracteristica limita considerablemente el desempefio del UAV.



1.3.2. Estructuras monocasco

En una estructura monocasco (ver Figura 1.4) la piel es la que resiste en gran medida
las cargas principales. Las laminas delgadas o chapa metalica que se utiliza en la
construccion de la estructura monocasco es muy eficientes para soportar las cargas de
cizalladura y de tracciéon. Pero generalmente, esto no es suficiente para resistir las
cargas de compresiéon que se producen en la estructura. Por esta razon se utiliza un
conjunto de marcos verticales (cuadernas y mamparos) espaciados una cierta distancia

unas de otras dando la forma al fuselaje y otorgando la rigidez necesaria a la estructura.

La principal desventaja en las estructuras monocasco radica en el espesor de la piel de
la aeronave, que debe soportar y transmitir los esfuerzos manteniendo el fuselaje unido.
Puesto que, si las cargas de vuelo se incrementan ligeramente el espesor de la piel
aumenta considerablemente y con ella el peso de toda la estructura. Por lo que el reto
mas grande involucrado en la construccion de una estructura tipo monocasco es
mantener la fuerza suficiente en la estructura conservando el peso dentro de los limites

permisibles.

Piel Cuadernas

Figura 1.4. Estructura tipo monocasco.
(Fuente: [18])

1.3.3. Estructura semimonocasco

Una estructura semimonocasco (ver Figura 1.5) es muy similar a la estructura
monocasco tradicional. Consta de un conjunto de costillas y refuerzos longitudinales
conocidos como largueros que le dan mayor rigidez. Estos miembros longitudinales

ayudan a resistir las cargas de flexion primarias.



Adicionalmente se utilizan miembros mas numerosos y ligeros que los largueros
llamados larguerillos. Estos son utilizados para dar forma y fijacion a la piel, ademas

evitan que los esfuerzos de traccion y compresion doblen el fuselaje.

La ventaja de este tipo de estructura es que resuelve el problema entre el peso de la
aeronave y espesor de la piel al introducir elementos de refuerzo formando una

estructura lo suficientemente rigida y resistente.

Largueros Piel

Larguerillos

=== Mamparo

Figura 1.5. Estructura tipo semimonocasco.
(Fuente: [18])

1.4. Estructura del ala de una aeronave

Las alas de una aeronave son las responsables de proporcionar la forma aerodinamica
necesaria para producir la fuerza de elevacion (sustentacion) que mantiene en vuelo a
una aeronave. Generalmente tienen un disefio en voladizo completo y estan soportadas
internamente por miembros estructurales sin arriostramientos externos. La mayoria de
las alas estan formadas por largueros y larguerillos orientados en sentido transversal y
por costillas en el sentido transversal del ala desde el borde de ataque hasta el borde
de fuga. En general, la estructura de un ala se puede clasificar de acuerdo a la

disposicion de los largueros. [18]
1.4.1. Clasificacion de las estructuras del ala
1.4.1.1. Estructura mono-larguero

Esta alternativa utiliza un solo larguero que se extiende desde la punta hasta la raiz del
ala, como miembro longitudinal principal de la estructura (ver Figura 1.6), al que se le
afiaden costillas de refuerzo para generar el contorno de la superficie aerodinamica del

ala.



Figura 1.6. Estructura de ala mono-larguero.
(Fuente: [34])

1.4.1.2. Estructura multi-larguero

Esta alternativa proporciona mas de un miembro longitudinal principal (larguero), al que

se le afade costillas para formar el contorno aerodinamico del ala (ver Figura 1.7).

Largueros

Figura 1.7. Estructura de ala multi-larguero.
(Fuente: [35])

1.4.1.3. Viga de caja

Es una alternativa de construccion que utiliza dos miembros longitudinales principales
(larguero delantero y posterior), larguerillos y costillas adicionales para proporcionar
resistencia adicional y dar el contorno del ala (ver Figura 1.8). Esta seccion del ala es la
encargada principalmente de soportar los esfuerzos de flexion sobre el ala que se

producen durante el vuelo.



Figura 1.8. Estructura de ala viga de caja.
(Fuente: [36])

1.4.2. Miembros estructurales del ala de una aeronave

Es importante destacar que ninguno de los componentes que se mencionan a
continuacion es lo suficientemente resistente como para soportar por si solo las cargas
impuestas durante el vuelo, sin embargo, cuando se combinan forman una estructura lo
suficientemente rigida y resistente. Las partes principales que conforman la estructura

de una aeronave se explican a continuacion.

Figura 1.9. Elementos estructurales del ala de una aeronave.
(Fuente: [37])

10



1.4.2.1. Largueros

Son los principales elementos estructurales del ala (ver Figura 1.9). Se extiende desde
la raiz a la punta del ala de forma paralela al borde de ataque. Se encargan de dar la
resistencia a la flexion. El ala de una aeronave puede estar compuesta por uno o varios

de ellos dependiendo de los requerimientos estructurales.
1.4.2.2. Costillas

Son los elementos rigidizadores transversales espaciados una cierta distancia desde la
raiz hasta la punta del ala que se combinan con los largueros y larguerillos para formar
el marco del ala (ver Figura 1.9). Se encargan de proporcionar y mantener el perfil
aerodinamico de la estructura y de transmitir las cargas concentradas en forma de

cargas distribuidas a los elementos adyacentes.
1.4.2.3. Larguerillos

Estos elementos estructurales mas pequefios que los largueros, se disponen entre las
costillas (ver Figura 1.9) y la principal funciéon que tiene es prevenir el pandeo local de
la piel. En algunos casos se encuentran unidos directamente a la piel. Se encargan de

absorber los esfuerzos normales que se producen en la estructura.
1.4.2.4. Piel

La piel o revestimiento se encarga principalmente de resistir los esfuerzos cortantes y
sirve como revestimiento al resto de los componentes de la estructura para formar el
perfil aerodindmico (ver Figura 1.9). Tiene la funcion de transmitir parte de las cargas de
vuelo, debidas a la distribucién de presion, a otros elementos de la estructura como,

largueros y costillas.
1.5. Tipos de cargas estructurales sobre una aeronave

Segun [6], las cargas de una aeronave son aquellas fuerzas aplicadas a los
componentes estructurales del avion utilizadas para establecer el nivel de fuerza de la
aeronave completa. La estructura de una aeronave debe soportar dos condiciones
distintas de carga dependiendo si se encuentra en tierra o en el aire.

Las cargas de tierra son todas aquellas fuerzas que se producen durante el movimiento
en tierra de una aeronave como: carreteo, remolque, despegue y elevacion. Mientras,

que las cargas de aire (ver Figura 1.10) son aquellas impuestas sobre la estructura
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durante el vuelo por maniobras y rafagas. Se debe tener en cuenta que cuando una
aeronave realiza alguna maniobra o vuela entre rafagas no se introducen cargas
diferentes en la estructura, sino que ocurren cambios de magnitud y posicion en las

cargas existentes.

Cola vertical que
proporciona control
direccional

Sustentacion del ala

Cola horizontal
contrarrestando la tendencia
del avion a cabecear en un

lano vertical
/ ;

Momento de guifiada

Arrastre

Momento de
cabeceo

Peso de |la aeronave

Figura 1.10. Cargas que actuan sobre una aeronave convencional en vuelo.
(Fuente: [4])

Tanto las cargas de tierra como las de aire pueden subdividirse de acuerdo a las causas

que las originan en: cargas de superficie y cargas de cuerpo. [4]
1.5.1. Cargas de superficie

Segun [1], las fuerzas aerodinamicas y los momentos que actuan sobre una aeronave
se deben a dos fuentes basicas, que constituyen los Unicos mecanismos que tiene la
naturaleza para que un fluido puede comunicar una fuerza a un cuerpo, sin importar la

complejidad de la geométrica del cuerpo. Estas son:

1. Distribucién de la presion sobre la superficie del cuerpo (ver Figura 1.11).

2. Distribucion del esfuerzo cortante sobre la superficie del cuerpo (ver Figura 1.11).

p=pls) = diseribucidn de [a presede superficial,

ris) = distribiecidn del esfusrze de corte superficial,

Figura 1.11. Distribucion de presion y esfuerzo de corte en una superficie aerodinamica.
(Fuente: [4])
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La distribucion de presién y los esfuerzos cortantes debido al flujo de aire sobre las
superficies de la aeronave generan las fuerzas aerodinamicas de sustentacion, arrastre,
momentos de cabeceo, guifiada y alabeo. Ademas de estas cargas, se pueden producir
fuerzas sobre la cola vertical y horizontal como resultado de cambios en la actitud de la

aeronave debido a maniobras o rafagas.

Para una aeronave a nivel de vuelo constante (crucero) alineada con la direccion del
viento la fuerza sobre la cola vertical, el momento de balanceo y guifiada se pueden
despreciar. Sin embargo, para otras actitudes de vuelo de la aeronave estas fuerzas

deben tenerse en consideracion.
1.5.2. Cargas de cuerpo

Actuan sobre todo el volumen de la estructura y se producen por efectos gravitacionales
e inerciales. Una carga de cuerpo resultado de los efectos gravitacionales es el peso de
la aeronave o del combustible. Mientras que las cargas debido a fuerzas inerciales son
el resultado de las aceleraciones y desaceleraciones que experimenta la aeronave
durante el vuelo. Las cargas de cuerpo actuan sobre la aeronave (alas, fuselaje y cola)

e inducen esfuerzos de flexion, corte y torsién en la estructura
1.6. Normativa de aeronavegabilidad

La aeronavegabilidad se refiere a los estandares de seguridad incorporados en todos
los aspectos que involucra el desarrollo y la construccion de una aeronave. En ellos se
especifican requisitos de: resistencia y rigidez para la estructura de una aeronave,
medidas de seguridad en caso de aterrizajes forzoso y fallo de motores, etc. Incluso se
especifican requisitos de disefio relacionados con la aerodinamica, el rendimiento y los

sistemas eléctricos e hidraulicos. [4]

Los estandares minimos de seguridad son dados por organizaciones internacionales de
aeronavegabilidad, como la EASA (European Aviation Safety Agency), CASA (Civil
Aviation Safety Authority), FAA (Federal Aviation Administration), entre otras y

dependen en gran medida del tipo y aplicacion de la aeronave.

En el caso de vehiculos aéreos no ftripulados no existe un reglamento de
aeronavegabilidad como tal. Si bien la CASA ha elaborado un reglamento de
aeronavegabilidad para aeronaves no tripuladas de uso militar, este en gran medida
esta basado en las normativas de la EASA CS-VLA y CS-23 (reglamentos de
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aeronavegabilidad para aeronaves ligeras y aeronaves del tipo acrobatico,

respectivamente).

La Agencia Europea de Seguridad Aérea (European Aviation Safety Agency, EASA)
establece en la declaracion politica E.Y01301, la certificacion de aeronavegabilidad para
los Sistemas de Aeronaves No Tripuladas (Unmanned Aircraft Systems, UAS), basado
en la seleccion de un criterio de aeronavegabilidad equivalente. Este reglamento excluye
a las aeronaves disefiadas con fines de investigacion, experimentales o cientificos, no
obstante, constituye un guia util que proporciona los lineamientos necesarios para el
disefio de aeronaves no fripuladas. Esta declaracién politica, concerniente a la
aeronavegabilidad de Sistemas de Aeronaves No Tripulados, esta dirigido a la
protecciéon de los bienes y personas que se hallan en tierra. Los estandares de
aeronavegabilidad deben establecerse para no ser menos exigentes que aquellos que
se aplican a aeronaves tripuladas de categorias equivalentes. La capacidad de
ocasionar dafos a terceros de una aeronave no tripulada se define en términos de la

energia cinética en caso de impacto (ver ecuacion (1.1)) [15].

_ m(kg) x V(kt)?

Ee 10°

(1.1)
La EASA considera dos tipos de impacto por: descenso no premeditado y pérdida de
control. El escenario de descenso no premeditado se produce debido a una falla que
hace imposible mantener una altitud segura sobre la superficie. La energia cinética para
este caso se obtiene a partir de la masa maxima de despegue y la velocidad de
aproximacion, que se calcula con la ecuacion (1.2), donde Vs, corresponde a la velocidad
de pérdida. [15]

V, =13V (1.2)

La pérdida de control de igual manera se debe a una falla o combinacion de fallas que
hacen imposible controlar el avién. La energia cinética se determina con la masa

maxima de despegue y con la velocidad limite probable (V,), ver ecuacion (1.3). [15]
V, =14V, (1.3)

Una vez que se ha establecido las velocidades de pérdida (V) y maxima operativa (V,,,)
se determina la energia cinética para cada escenario, con la ecuacion (1.1). Estos
valores se introducen en el eje vertical de las Figuras 1.12 y 1.13, junto con el tipo de

aeronave representado por un numero sobre el eje horizontal (ver Anexo V).
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El cédigo de aeronavegabilidad equivalente, aplicable al UAS se selecciona si el punto
representado en la Figura 2.12 (descenso no premeditado) y en la Figura 2.13 (pérdida

de control) cae dentro del rectangulo que encierra cada uno de las normativas de

aeronavegabilidad disponibles.

Enangia Ciréfca

UIM" 1 1 1 1 1 I I I I I I I I I I
01 2 34568 78 BN I121345968 17181820 21 22 23 24 25 26 27 20 20 30 1 32

Tipds e SeiGnE

Figura 1.12. Energia cinética debido a impacto por descenso no premeditado.
(Fuente: [15])

012 3 4 6 6 7 8 9 1171213141616 17 18 19 20 21 22 X3 24 15 26 27 28 29 a0 31 32
Tipd e aarpnane

Figura 1.13. Energia cinética debido a impacto por pérdida de control.
(Fuente: [15])
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1.6.1. Condiciones de carga de vuelo basicas

Antes de establecer el tamafio de los elementos de la estructura de una aeronave, se
debe conocer las condiciones de carga impuestas a la estructura durante el vuelo [9].
Una aeronave puede estar sometida a cuatro condiciones severas de vuelo, (ver Figura
1.14) que probablemente produzcan las cargas mas altas sobre la estructura de la caja

del ala de una aeronave.

LR
! A
X ok
/
°
A \ a b’ 1)
Comprastn (PHAA) | Compresion (PLAA) (
(PHAA) Tracoide (NAR) Tracesdn INHAA}
PLAA)
w
k!—LM
Comprostn (MHAA) | Compresen (NLAA) @ ¢
Tracciln (PLAN) Traccitn |PHAA) "
LN R
INLAR)

I ® N

NKAA)
Figura 1.14. Condiciones limite para la estructura de la caja del ala.
(Fuente: [6])

Cada una de estas cuatro condiciones limite para vuelo simétrico (ver Figura 1.14), sera
primordial para dimensionar gran parte de la estructura del ala avion. Por lo que, es
necesario investigar cada seccidon transversal del ala para cada una de las cuatro
condiciones, puesto que tanto los larguerillos y patines de los largueros se deben
dimensionar para los esfuerzos de traccion y compresion maximos en cualquier de estas

condiciones.
1.6.1.1. Angulo de ataque alto positivo (PHAA)

Los altos angulos de ataque se presentan momentaneamente durante una elevacion
repentina, cuando el angulo de ataque (a) se inclina lo mas alto posible, antes de que

el flujo de aire alcance una condicion estable. En esta condicidn los momentos de flexion
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del ala producen esfuerzos de compresion maximos en la region delantera superior y
esfuerzos de traccion maximos en la regiéon posterior inferior de la seccion transversal

del ala (ver Figura 1.14).
1.6.1.2. Angulo de ataque bajo positivo (PLAA)

Ocurre cuando el angulo de ataque del ala (a) toma el valor mas pequefio posible en el
que se puede desarrollar la sustentacion correspondiente al factor de carga limite. Para
esta condicién los momentos de flexion del ala producen esfuerzos de compresion
maximos en la parte posterior superior y esfuerzos de traccion maximos en la parte

inferior frontal del ala (ver Figura 1.14). [5]
1.6.1.3. Angulo de ataque alto negativo (NHAA)

Se produce en maniobras intencionales de vuelo en las que las cargas de aire sobre las
alas estan hacia abajo o cuando el avién golpea corrientes de aire descendentes
mientras esta en vuelo nivelado. En esta condicion los momentos de flexion del ala
producen mayores esfuerzos de compresion en la region delantera inferior y esfuerzos
de traccion mas altos en la region superior posterior de la seccion transversal del ala
(ver Figura 1.14). [5]

1.6.1.4. Angulo de ataque bajo negativo (NLAA)

Esta condicion puede ocurrir en una maniobra intencional que produce un factor de
carga negativo o en una condicién de rafaga negativa. Los esfuerzos de compresion en
flexion tienen un valor maximo en la regién posterior inferior de la seccion transversal
del ala. Mientras que los esfuerzos de traccion tienen un valor maximo en la regién

delantera superior de la seccion transversal del ala (ver Figura 1.14). [5]
1.6.2. Envolvente de vuelo de maniobra

La envolvente de vuelo proporciona el rango de velocidades y la carga (g) inducida
durante el vuelo, que debe soportar la estructura de la aeronave. Las condiciones de
carga a las que una aeronave se encuentra sometida se representan por medio de un

diagrama factor de carga limite (n) versus la Velocidad Aérea Indicada (IAS).

Se utiliza velocidades aéreas indicadas puesto que las cargas son directamente
proporcionales a la presion dinamica (q = pV?/2). Esto quiere decir que, el valor de la

presion dinamica evaluado para la densidad y la velocidad aerodinamica real en altitud
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es el mismo que para la densidad a nivel del mar y la velocidad aerodinamica indicada,

ya que ambos se determinan por la misma relacion. [5]
1.6.2.1. Factor de carga

El factor de carga se define como la relacion entre la sustentacion y el peso de una
aeronave. El factor de carga es una cantidad adimensional, sin embargo, se lo suele
representar en términos de la aceleracion de la gravedad (g), debido a que expresa el
hecho de que la aeronave experimenta una aceleracion aparente de la gravedad, como
resultado del movimiento hacia arriba o hacia abajo que ejecuta una aeronave en vuelo.
Por lo tanto, para condiciones de vuelo crucero sin aceleracién horizontal el factor de
carga es 1g. Mientras que los factores de carga y de rafaga mayores a 1g son el
resultado de maniobras y rafagas.

1.6.2.2. Maniobras de vuelo

Las maniobras de vuelo pueden ser de tipo simétricas o asimétricas. Una maniobra
simétrica es aquella en la que la aeronave no realiza movimiento de alabeo o guifiada.
Las maniobras simétricas son un caso especial que cubre varias condiciones de carga
especificas.

Factor de Carga Ultima (n = 1.5n,)

ny (Carga Limite)

o

Velocidad de Vuelo
Indicada, IAS

]

Factor de Carga de Maniobra
n

Perdida Negativa

Figura 1.15. Envolvente de vuelo de maniobra simétrica.
(Fuente: [4])
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Una envolvente de vuelo de maniobra simétrica (ver Figura 1.15) proporciona un
conjunto de condiciones de carga limite (ver seccion 1.6.1. Condiciones de carga de
vuelo basicas) que han demostrado mediante la experiencia ser adecuados para el

disefio de una aeronave.

Los valores de los factores de carga limite para graficar la envolvente de vuelo de
maniobra simétrica (n;, n,, n3 Yy n,) son especificados por las autoridades de

aeronavegabilidad para aeronaves particulares (ver Tabla 1.1).

Tabla 1.1. Factores de carga de la envolvente de vuelo de maniobra.

Descripcion Factor de Carga

Factor de carga maximo positivo ny

Factor de carga minimo positivo n,

Factor de carga maximo negativo ng

Factor de carga minimo negativo ny
(Fuente: [3])

Las velocidades de disefio utilizadas para elaborar la envolvente de vuelo de maniobra

simétrica se describen brevemente a continuacion.

Velocidad de incidencia de ala positiva (V)

Es la velocidad mas baja a la cual una aeronave puede alcanzar el factor de carga n,.

Velocidad de diseio crucero (1)
Es aquella velocidad constante y uniforme en la que funciona una aeronave para
condiciones normales de presién y temperatura, sin sufrir variaciones de altitud, ni

cambios significativos de velocidad.

Velocidad de diseio de picado (1)
Es la velocidad maxima a la que una aeronave podria realizar un picado de inclinacion

especificada.

Velocidad de incidencia de ala negativa (/z)

Es la velocidad mas baja a la que una aeronave puede alcanzar el factor de carga n;.

Velocidad de perdida (V)
Se define como la velocidad minima a la que una aeronave es capaz de volar para un

angulo de ataque dado (ver Figura 1.16).
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1.6.2.3. Condiciones limite en la envolvente de vuelo

Existen un sin numero de condiciones de vuelo dentro de los limites de la envolvente de
la Figura 1.15, aunque estructuralmente las representadas por los puntos extremos
(A,C,D;,D,,E y F) se consideran los mas severas. El punto A y F representan las
condiciones PHAA y NHAA, respectivamente. El punto D; puede representar la
condicion PLAA, aunque en algunos casos la condicion de rafaga positiva puede ser
mas severa. De manera similar ocurre con el punto E, que corresponde a la condicion

NLAA siempre que la condicidon de rafaga negativa sea menos severa.

La curva 0A (ver Figura 1.15) representa una condiciéon limitante conocida como
pérdida, producida por el angulo de ataque de perdida positivo. Esta linea indica que es
posible maniobrar el avidn a velocidades y factores de carga por debajo y a la izquierda
de la linea 04, de lo contrario la aeronave entrara en pérdida. De manera similar ocurre
con lalinea OF (ver Figura 1.15), con la diferencia de que el angulo de ataque de perdida
es el negativo y que las maniobras del avidn deben estar encima y a la izquierda de la

curva OF.

La linea AC (ver Figura 1.15) representa el limite del factor de carga maximo de
maniobra para el cual la aeronave esta disefiada. Las maniobras de la aeronave no
deben exceder este factor de carga. De igual manera ocurre con la linea FE (ver Figura

1.14) excepto que el factor de carga corresponde al maximo negativo especificado.

La linea inclinada €D (ver Figura 1.15) corresponden a la recta limite por encima y a
la derecha de la cual se produce dafo estructural debido a las altas velocidades. Asi
mismo ocurre con la linea ED, (ver Figura 1.15) cuando la aeronave opera por debajo y
a la derecha de esta linea. La linea D; D, representa el limite de la velocidad de picado.
Las maniobras de la aeronave nunca deben exceder esta linea de la envolvente, pues
se producira dafo estructural debido a la elevada presion dinamica. Por lo tanto, no se
recomienda que la aeronave opere fuera de la envolvente de vuelo de maniobra
simétrica, ya que los puntos que se hallan fuera de ella ocasionan las condiciones de
perdida, dafo estructural o falla estructural en la aeronave como se ilustra en la Figura
1.16.

La envolvente de vuelo de maniobra simétrica se puede considerar la misma para todas
las altitudes siempre que los efectos de compresibilidad sean despreciables, caso
contrario seran aplicables para una sola altitud y se debe dibujar una gama de

envolventes de vuelo desde el nivel del mar hasta el techo operativo de la aeronave.
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Figura 1.16. Comportamiento dentro y fuera de la envolvente de vuelo.
(Fuente: [38])

1.6.3. Rafagas

A los movimientos del aire en turbulencia se las conoce comunmente como rafagas y
son los responsables de los cambios en la incidencia del ala, lo que ocasiona aumentos
y disminuciones repentinas de la sustentacién que producen aceleraciones normales

sobre la aeronave. [4]

La rafaga discreta es el método vigente y de uso generalizado en las normativas
internacionales de aeronavegabilidad. Este método permite determinar la respuesta y

las cargas debido a una rafaga de un perfil dado.

Los perfiles de rafaga se definen como una distribucién de la velocidad de la rafaga a lo
largo de una longitud finita o periodo de tiempo dado. En un principio los requisitos de
aeronavegabilidad consideraban una rafaga de velocidad (U) que actuaba de forma
instantanea sobre la aeronave, conocida como rafaga de borde afilado (ver Figura
1.17a). Sin embargo, después de algunas observaciones se determind que la velocidad
de rafaga aumentaba gradualmente hasta alcanzar su valor maximo en un cierto periodo
de tiempo, entonces los requisitos de aeronavegabilidad se modificaron bajo la
suposicion que la rafaga aumentaba linealmente. A este tipo de distribucion se le dio el
nombre de rafaga graduada o en rampa (ver Figura 1.17b). Ambas distribuciones de

rafaga se utilizan como base para los calculos de rafagas, sin embargo, las normas de
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aeronavegabilidad actuales utilizan otras formas de perfil de rafagas, como la rafaga 1 —

coseno (ver Figura 1.17c) para determinar la respuesta de la aeronave.

Para fines de analisis aproximado en un disefio preliminar se utiliza el método de rafaga
de borde afilado aplicando un factor de alivio para las velocidades de rafaga de disefio.
Al producto de la velocidad de la rafaga y el factor de alivio de rafaga se le conoce como,
rafaga de borde efectiva. Este concepto se introduce debido a la imposibilidad de que

el aire ascendente cambie su velocidad de cero a su valor maximo repentinamente.

- Iq— ——
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{c) Rafaga graduada o en rampa

whrl

&
v

T T f

() Ralaga 1-tosand

Figura 1.17. Distribuciones de la velocidad de rafaga en una longitud finita.
(Fuente: [4])

El factor de alivio de velocidad de rafaga (K) depende de la respuesta del vehiculo
individual a la rafaga. Los parametros principales del factor de alivio de rafaga en caso
de una rafaga vertical son: la carga del ala, la cuerda aerodinamica media del ala y la
pendiente de la curva de sustentacion. [3]

1.6.3.1. Envolvente de rafaga

La envolvente de rafaga proporciona los factores de carga generados por las rafagas a
varias velocidades de la aeronave para los cuales debe ser disefiada. Los requisitos de
aeronavegabilidad especifican para cada aeronave las combinaciones de rafagas y
velocidades de vuelo. Las velocidades de rafaga utilizadas para graficar la envolvente

corresponden a rafagas de alta (U, ), media (+U;) y de baja (+U;) velocidad.

Los puntos de corte (4, B, C, D, E, F) que se muestran en la Figura 1.18 son los puntos
donde las lineas correspondientes a cada velocidad de rafaga se cruzan con las

velocidades especificas de la aeronave (velocidad crucero de disefo V., velocidad de
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picado de disefio V}, y velocidades de maniobra V, y V). Las lineas representan los
factores de carga criticos cuando la aeronave se encuentra en actitud de vuelo
horizontal y golpea con rafagas positivas y negativas. Las condiciones de rafaga pueden
ser incluso mas severas que las que se presentan en la envolvente de vuelo de maniobra
simétrica. Por ejemplo, si el punto C de la Figura 1.18 presentara un factor de carga
mayor que el punto D; de la Figura 1.14, entonces el factor de carga en el punto C sera
mas severo y representara la condiciéon limite PLAA. De manera similar podria ocurrir

con otros puntos de las envolventes de vuelo y rafaga.

Velocidad de Vuelo
Indicada, 1AS

|
Curva de Pérdida ! B
/
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Figura 1.18. Envolvente de rafaga.
(Fuente: [4])
Podria parecer que los factores de carga de rafaga deberian agregarse a los factores
de maniobra, a fin de proporcionar la posibilidad de que el avion sufra una rafaga severa
durante una maniobra violenta. Sin embargo, la probabilidad de que una rafaga y una
maniobra produzcan una condicion que supere el factor de carga limite para la condicién

de disefio es bastante remota. [5]
1.6.4. Factor de seguridad

Para garantizar los estandares minimos de integridad estructural y confiabilidad, las
agencias gubernamentales, civiles y militares han establecido especificaciones vy
requisitos con respecto a la magnitud de las cargas que se utilizaran en el disefio
estructural para los vehiculos aéreos. Las cargas limite utilizadas por estas agencias
son las cargas maximas anticipadas para toda la vida util de la aeronave. Las cargas
ultimas se obtienen al multiplicar las cargas limite por un factor de seguridad (FS), como

se muestra a continuacion en la ecuacion (1.4).
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Carga Final
= (1.4)
Carga Limite
Este factor de seguridad puede variar entre 1.25 y 1.5 dependiendo de la aplicacién y se
utilizan debido a todas las incertidumbres involucradas en el disefio, con respecto a las
propiedades de los materiales, controles de calidad, acciones de emergencia y

suposiciones simplificadores utilizadas en el analisis tedrico. [5]

Las cargas limite y las cargas Ultimas se establecen a partir de los factores de carga. El
factor de carga limite es un factor por el cual las cargas basicas de una aeronave se
multiplican para obtener las cargas limite. Mientras que el factor de carga ultima se
obtiene al multiplicar las cargas basicas que actuan sobre la aeronave para obtener las
cargas ultimas o de disefio. En otras palabras, es el producto factor de carga limite y el

factor de seguridad. [5]
1.7. Estabilidad y control de una aeronave tipo BWB

La estabilidad y el control de una aeronave son dos aspectos del vuelo sumamente
importantes. El término estabilidad indica la capacidad que tiene una aeronave para
regresar a la posicion de equilibrio después de encontrarse con una perturbacion, sin la

necesidad la intervencion del encargado de manipular los controles de la aeronave.

Una aeronave tipo fuselaje integrado (BWB), sin cola horizontal, puede alcanzar la
estabilidad longitudinal estatica al disefarla con un momento de cabeceo positivo para
cero sustentacion y asegurando que la ubicacion del centro de gravedad (CG) se

encuentre delante del centro aerodinamico (AC), tal como se muestra en la Figura 1.19.

[7]

Figura 1.19. Estabilidad de una aeronave tipo BWB.
(Fuente: [7])
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Esta condicion de estabilidad se puede satisfacer de dos formas. La primera consiste
en utilizar un perfil aerodinamico con reflejo (réflex airfoil), con una linea de curvatura
negativa o con una linea de curvatura media en forma de S. La segunda consiste en
darle un angulo de barrido positivo y un giro aerodinamico negativo (wash-out), lo que
confiere al ala interior sustentacion positiva y al ala exterior sustentacion negativa, lo

que ocasiona un momento de cabeceo descendente. [7]

El control de una aeronave describe la respuesta a las acciones tomadas por quien
manipula los controles para introducir y mantener el estado de equilibrio o para ejecutar

maniobras. [7]

Esto permite a quien manipula la aeronave ejecutar una transicion entre dos estados de

equilibrio o maniobra (girar, salir de un picado, despegar y aterrizar).

Como se dijo anteriormente una aeronave tipo fuselaje integrado generalmente no
posee cola horizontal, la que se encarga de controlar el movimiento de cabeceo durante
el vuelo en las aeronaves convencionales (fuselaje, alas y cola). Sin embargo, poseen
superficies de control (elevons) que reemplazan las funciones de la cola horizontal. Los
elevons (ver Figura 1.20) son superficies de control, ubicadas en el borde de fuga de
ala, que utilizan el flujo del aire para permitir cambios direccionales en el control del
cabeceo y del alabeo de una aeronave. Es decir, que un elevon puede realizar las

funciones de un elevador o de un alerdn dependiendo de la orientacion de las aletas.

Figura 1.20. Superficies de control (Elevons).
(Fuente: [39])

La deflexion (&) de los elevons ocasiona cambios en la distribucion de presion del aire
en el ala (AC,) y en consecuencia, la sustentacion (L) puede aumentar o disminuir

dependiendo de la orientacion (ver Figura 1.21).
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Diferencia de Presion

AC, ()

Bisagra

Figura 1.21. Efecto aerodinamico debido a la deflexion de los elevons.
(Fuente: [7])

La deflexion del elevon produce una fuerza que actua sobre centro de la distribucion de
presion de la superficie de control (ver Figura 1.22). El momento producido por esta
fuerza respecto al punto de bisagra (Hinge Point) es el momento necesario para
equilibrar o enderezar a la aeronave. El punto de bisagra es la referencia respecto a la

cual gira la superficie de control.

Fuerza del
Alre

Centro de
___________ Presion

Momento de Bisagra = Fuerza del Aire x Brazo

Figura 1.22. Momento aerodinamico de bisagra en una superficie de control desviada
(Fuente: [11])
Una desventaja importante de la mayoria de aviones sin cola es que no se puede usar
superficies de control de forma efectiva, debido a que la deflexién (hacia abajo) causa
un momento aerodinamico. Esto hace que el momento de cabeceo para cero
sustentacion se vuelva negativo y en consecuencia el equilibrio longitudinal sea

imposible. [7]
1.8. Vuelo crucero

El vuelo crucero de una aeronave corresponde a una de condicion de vuelo en la cual
la altitud y velocidad se mantienen estables, sin sufrir perturbaciones significativas en la
mayoria del trayecto. La velocidad constante y uniforme que alcanza la aeronave en

esta condicion se le conoce como velocidad crucero.

26



La seleccion del nivel de vuelo y velocidad crucero se realiza en funcion del consumo
de energia dado que, para llevar a cabo misiones de observacion las aeronaves (UAVs)
deben volar el mayor tiempo posible, con una cantidad limitada de combustible o energia
proveniente baterias. El consumo de combustible de una aeronave también se ve
afectado por otros factores tales como, la carga util de la aeronave, la posicion del centro
de gravedad, el angulo de incidencia de la aeronave, temperatura del aire, entre otros.

Por lo que, la seleccion de la condicion de vuelo crucero se debe realizar de tal manera

que el consumo de energia sea el minimo.

De acuerdo con [4], aunque el nivel de vuelo constante (condicion crucero) no es una
maniobra en el sentido estricto de la palabra, es una condicion util para investigar
inicialmente ya que establece puntos de aplicacién de carga y da una idea del equilibrio

de una aeronave en el plano longitudinal.
1.9. Método de los elementos finitos (FEM)

El método de los elementos finitos (por sus siglas en inglés, FEM) es un método
numérico que permite resolver ecuaciones diferenciales ordinarias o parciales,
asociadas a un problema fisico de ingenieria, para el cual no se puede obtener una
solucion analitica exacta. Este método permite obtener soluciones aproximadas a
problemas de ingenieria en areas tales como: transferencia de calor, mecanica de
fluidos, analisis estructural, analisis de vibraciones, transferencia de masa, distribucion

de potencial eléctrico y magnético, etc.

El método de los elementos finitos consiste en dividir a un cuerpo (medio continuo) en
un sistema equivalente de cuerpos o unidades mas pequefias (elementos finitos)
interconectados en puntos comunes a dos o0 mas elementos llamados nodos. A este

proceso se le denomina discretizacion (ver Figura 1.23). [10]

B 1:"> F1
Proceso de
Discretizacion

Sistema Continuo Modelo Discreto

Figura 1.23. Esquema del proceso de discretizacion de un sistema o medio continuo.
(Fuente: [40])

La discretizacion del cuerpo da como resultado un sistema ecuaciones algebraicas para

cada elemento finito. Estas ecuaciones se resuelven simultaneamente para obtener los
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valores aproximados de las incognitas en puntos discretos del continuo, llamados nodos
[10]. Lainformacion adquirida después de resolver el sistema de ecuaciones se presenta
en un grafico, en el que se indica mediante una escala de colores los valores

correspondientes de las variables que se desean estudiar.

Es recomendable verificar los resultados obtenidos del analisis con calculos tedricos y
de ser posible validar con resultados experimentales (datos reales) con el fin contrastar

la informacion y la veracidad los resultados obtenidos.
Algunas de las ventajas que presenta este método se presenta a continuacion. [10]

Capacidad de modelar cualquier cuerpo de forma irregular.

Maneja un numero ilimitado de condiciones de contorno.

Posibilidad de ajustar el tamano de los elementos finitos.

Facilidad para modificar condiciones en el modelo de los elementos finitos.
Tamafio de los elementos ajustable.

Aplicable a problemas estructurales y no estructurales.

Posibilidad de trabajar con modelos compuestos por varios materiales.

© N o g ks~ w b=

Maneja comportamiento no lineal con grandes deformaciones y materiales no

lineales.

Figura 1.24. Analisis estructural mediante el método de los elementos finitos de una aeronave
“F-15C".
(Fuente: [41])
El desarrollo de los elementos finitos desde un inicio ha estado ligado al campo del
analisis estructural. En los problemas tipicos de analisis estructural en aeronaves, el

objetivo es determinar las deformaciones y esfuerzos criticos que se producen sobre
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una aeronave (ver Figura 1.24), como resultado de la aplicacién de cargas sobre la
estructura; de manera que se pueda establecer con claridad puntos de concentracion
de esfuerzos y de esta manera corregir falencias u optimizar el disefo de la estructura.
La principal razon por la que se suele emplear este método en el andlisis estructural de
una aeronave es por la dificultad que existe para obtener soluciones analiticas exactas
de problemas que involucran materiales no lineales o anisétropos, geometrias

complicadas o condiciones de carga demasiado complejas.

Actualmente, existen numerosos programas que utilizan el método de los elementos
finitos para obtener soluciones aproximadas a diversos problemas de ingenieria.
Algunos de los programas comerciales mas populares utilizados para el estudio
estructural de las aeronaves son el: Ansys, Abaqus, Algor y Nastran, ya que son

extremadamente versatiles y permiten resolver una gran variedad de problemas.
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2. METODOLOGIA

Esta seccion ha sido desarrollada considerando dos alternativas estructurales
comunmente utilizadas en la fabricacién de vehiculos aéreos no tripulados (UAVs). La
primera alternativa es una estructura de ala sélida formada a partir de una espuma de
polimero de alta densidad (EPO), mientras que la segunda corresponde una estructura
semimonocasco tradicional, hecha de un material plastico, en este caso el Acrilonitrilo
Butadieno Estireno (ABS).

El estudio estructural de un vehiculo aéreo no tripulado tipo fuselaje Integrado (BWB)
se ha dividié convenientemente en dos grandes subsecciones que abarcan: el estudio
paramétrico y el estudio numérico de las dos alternativas estructurales en condiciones

de vuelo crucero, mediante el método de los elementos finitos.

El estudio paramétrico parte de las caracteristicas fisicas y de operacion del “Skywalker
X-8" (ver Figura 2.2), un vehiculo aéreo no tripulado tipo fuselaje integrado
comercialmente disponible, y de la informacién recopilada concerniente al disefio
preliminar de una estructura tipo semimonocasco, ampliamente utilizada por la industria
aeronautica, para obtener las cargas de vuelo aproximadas, derivadas de la envolvente
de vuelo para maniobras simétricas y con ellas conseguir una primera aproximacion de
las dimensiones geométricas y esfuerzos de los miembros de una estructura tipo
semimonocasco (largueros, costillas y piel). La Figura 2.1 se muestra el esquema del
diagrama de flujo implementado en este trabajo, en el que se incluye la secuencia de

tareas desarrolladas para llevar a cabo el estudio paramétrico.

Por otro lado, el estudio numérico de ambas alternativas mediante el Método de los
Elementos Finitos (FEM) parte de la geometria del UAV y de las condiciones de
operacion en crucero del estudio paramétrico. La geometria de las alternativas se
modela en un software CAD, mientras que las cargas de vuelo en crucero se obtienen
de un estudio CFD. La Figura 2.1 ilustra en detalle las tareas que se deben llevar a cabo

para el desarrollo del estudio numérico en ANSYS 18 de las alternativas estructurales.

Los esfuerzos de ambas alternativas evaluadas mediante el método de los elementos
finitos en condiciones de vuelo crucero y los resultados analiticos del esfuerzo normal
provenientes del estudio paramétrico se contrastan y comparan para poder obtener los
esfuerzos y deformaciones de ambas estructuras. Finalmente, los esfuerzos y
deformaciones de ambas estructuras se comparan entre si de forma cualitativa y

cuantitativa.
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Figura 2.1. Metodologia para el desarrollo del estudio paramétrico.

(Fuente: Propia)
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2.1. Estudio paramétrico

En esta seccion del presente trabajo se desglosa la metodologia implementada para la
estimacion de las cargas de vuelo, dimensionamiento de la estructura semimonocasco
y analisis de esfuerzo normales de flexién de ambas alternativas estructurales (sdlida y

semimonocasco).
2.1.1. Caracteristicas fisicas generales y de operacion del UAV
2.1.1.1. Parametros geométricos del UAV

La geometria y las condiciones de operacion del Skywalker X-8 (ver Figura 2.2) se han
conseguido a partir de la informacion en linea, proporcionada por el fabricante y por
algunos de los distribuidores del modelo. A esta informacion, se suma la adquirida de
un modelo CAD obtenido mediante ingenieria inversa. Para fines practicos de analisis,
el presente estudio aproxima la estructura del Skywalker X-8 a una estructura de ala

voladora (Flying Wing), manteniendo las caracteristicas fisicas del ala (ver Anexo I).

Figura 2.2. Vehiculo aéreo no tripulado Skywalker X-8.
(Fuente: [42])

La Tabla 2.1 proporciona las caracteristicas fisicas generales y operacionales que seran

el punto de partida para el desarrollo del presente estudio.

32



Tabla 2.1. Caracteristicas fisicas generales y de operacion del UAV Skywalker X-8.

Parametro Simbolo Cantidad
Peso maximo de despegue MTOW 5kg
Envergadura del UAV b 212m
Velocidad maxima en nivel de vuelo Vy 30.56 m/s
Angulo de barrido del borde de ataque del ala Ag 27.38°
Cuerda de la raiz del ala Cr 0.463m
Cuerda de la punta del ala Ct 0.200m

(Fuente: [43])

Los parametros geométricos adicionales necesarios para el desarrollo de este estudio
se determinan por medio de las ecuaciones proporcionadas en el Anexo Il. Estas
ecuaciones han sido deducidas especificamente para la forma geométrica del ala del
UAV (Sweep Wing). En la Tabla 2.2 se muestran los valores de los parametros
calculados necesarios para el desarrollo del presente caso de estudio. Los datos
especificados en la Tabla 2.1 se emplean para el calculo de estos parametros

geomeétricos adicionales.

Tabla 2.2. Parametros geométricos adicionales del UAV.

Parametro Simbolo Cantidad
Area del ala S 0.70278 (m?)
Relacién de reduccion A 0.43197
Relacion de aspecto AR 6.3952
Cuerda aerodinamica media (MAC) c 0.34889 (m)
Ubicacion sobre el eje x de la MAC XpmAC 0.2382 (m)
Ubicacion sobre el eje y de la MAC Vumac 0.4599 (m)
Distancia de barrido Sp 0.5490 (m)
Angulo de barrido del borde de fuga Arg 15.09°
Angulo de barrido del cuarto de cuerda Acsa 24.51°

(Fuente: Propia)
2.1.1.2. Condicion de operacion del UAV

En la Figura 2.3 se muestra el rango de altitudes y velocidades de vuelo en las cuales
el Skywalker X-8 puede operar de forma segura. En ella se encuentra representada la
condicion de crucero (C) y la condicion de operacion maxima (H) para la altitud de vuelo
seleccionada en este estudio (3000 m sobre el nivel del mar). La velocidad maxima de

operacion mostrada en la Figura 2.3 se extrae de la Tabla 2.1 (30.56 m/s). Mientras que
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la velocidad crucero se considera aproximadamente el 90% de la velocidad maxima en
nivel de vuelo, de acuerdo con [16]. En la Figura 2.3 se puede observar que ambos
puntos se encuentran dentro de la zona permitida de operacioén, representada por el

area sombreada de color celeste.
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Figura 2.3. Representacion del punto de crucero (C) y operacion maxima (H) dentro del rango
de operacion del Skywalker X-8.
(Fuente: [28])
Adicionalmente, para establecer todos los parametros de operacion del Skywalker X-8
se debe definir las caracteristicas del flujo en la condicién crucero (C). Esto se consigue

por medio del nimero de Reynolds y Mach, ver ecuaciones (2.1) y (2.2).

pVe-C
Re = 2.1
p (2.1)
M=Ye 2.2
7 (2.2)

Estos numeros se obtienen a partir de la velocidad y la altitud de vuelo para la condicién
crucero mostrada en la Figura 2.3. La densidad (p), la viscosidad dinamica (u) y la
velocidad del sonido (V) se adquieren de la tabla de propiedades del aire atmosférico

en [2]. El valor de la cuerda aerodinamica media (¢) se extrae de la Tabla 2.2.

Las propiedades de aire atmosférico para el calculo del numero de Reynolds y Mach se
consideran a nivel del mar puesto que se esta trabajando con velocidades de aire
indicadas (Indicated Airspeed, IAS).
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Los numeros de Reynolds y de Mach calculados para la condicion de vuelo crucero son:
Re = 656972 y M = 0.081, respectivamente. Estos resultados indican que el flujo aire

sobre el UAV es subsonico (M < 0.3) y turbulento (Re > 5 x 10°), de acuerdo con [1].
2.1.1.3. Coeficientes aerodinamicos del perfil del UAV

El perfil aerodinamico utilizado por el Skywalker X-8 se desconoce, ya que tanto el
fabricante, como el distribuidor no proporcionan esta caracteristica del UAV. Sin
embargo, existen algunos modelos CAD que se han obtenido mediante ingenieria

inversa que dan una idea de la forma del perfil aerodinamico.

Tomando como punto de partida la informacion de los modelos CAD vy utilizando el
software libre XFLR5 se obtiene una forma aproximada del perfil aerodinamico (ver
Figura 2.4).

0.2
= Ajirfoil Aproximado
01t = === Ajrfoil Modelo CAD
£
L} S— —
0.1

0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1
x(m)

Figura 2.4. Perfil aerodinamico del Skywalker X-8.
(Fuente: Propia)

Utilizando el perfil aerodinamico aproximado para el Skywalker X-8 y los nimeros de
Reynolds y Mach calculados se determinan las curvas aerodindmicas caracteristicas del
perfil (coeficiente de sustentacion (c;), coeficiente de arrastre (c;) y coeficiente de
momento de cabeceo (c,,), en funcién del angulo de ataque («)), tal como se ilustra en
las Figura 2.5. El procedimiento para la elaboracién de estas curvas en el software
XFLRS se detallan en el Anexo Il

En la Tabla 2.3 se incluye algunas de las propiedades del perfil aerodindmico que son
de especial interés para el desarrollo del presente estudio. El valor de cada una de estas
propiedades se obtiene directamente de la Figura 2.5. Exceptuando la pendiente de la
curva de sustentacion (c; ), que se obtiene de forma aproximada con la ecuacion (2.3),
tomando dos puntos de la curva de sustentacion donde la relacién entre el angulo de

ataque (a) y el coeficiente de sustentacion (c;) es lineal.
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_ ACl

= (2.3)

€1
El primero punto seleccionado para calcular la pendiente de sustentacién del perfil
aerodinamico corresponde a la condicion de cero sustentacion (ver Tabla 2.3). Mientras

que el segundo, es el punto (6°, 0.7216).
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Figura 2.5. Coeficiente de sustentacion, arrastre y momento de cabeceo vs. Angulo de ataque
del perfil aerodinamico.
(Fuente: Propia)

Tabla 2.3. Propiedades del perfil aerodinamico del UAV.

Parametro Simbolo Cantidad
Coeficiente de sustentacion maximo Clmax 1.1542
Angulo de ataque méaximo Amax 11°
Coeficiente de sustentacién minimo Clmin —-0.6119
Angulo de ataque minimo Umin —6°
Angulo de ataque para cero sustentacion ac,=0 —0.2244°
Pendiente de la curva de sustentacion del perfil . 0.1159 (1/deg)
l

a

aerodinamico 6.6424 (1/rad)

(Fuente: Propia)
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2.1.1.4. Coeficientes aerodinamicos del UAV

Las curvas del perfil aerodinamico y la geometria del ala constituyen el punto de partida
para elaborar las curvas aerodinamicas caracteristicas del UAV. El procedimiento para
la obtencion de las curvas de sustentacion (C,), arrastre (Cp) y momento de cabeceo
(Cy) del UAV se detalla en el Anexo lll. La Figura 2.6 muestran el comportamiento de

estos coeficientes con el angulo de ataque («a).
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Figura 2.6. Coeficiente de sustentacion, arrastre y momento de cabeceo vs. Angulo de ataque
del UAV.
(Fuente: Propia)
En la Figura 2.6 se proporciona informacién relevante sobre la estabilidad longitudinal
estatica del UAV. En ella se puede ver que la pendiente de la curva de momento de
cabeceo del UAV (Cy,) es negativa y el coeficiente de momento de cabeceo que

produce cero sustentacion (Cy, ) es positivo. Lo que indica que el UAV satisface las

condiciones necesarias para tener estabilidad longitudinal estatica [7].

En la Figura 2.6 se observa que las curvas de sustentacion (C,) y momento de cabeceo
(Cp) varian de manera aproximadamente lineal con el angulo de ataque, en el rango de
valores representado. Mientras que la curva de arrastre (Cp) mostrada en la Figura 2.6

varia en forma aproximadamente parabolica con el angulo de ataque.
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Resulta practico disponer de ecuaciones para estimar los valores de los coeficientes
aerodinamicos del UAV a un angulo de ataque (a) especifico. Por lo que, las curvas
obtenidas en las Figuras 2.6 se ajustan mediante un analisis de regresién utilizando el
“Curve Fitting Toolbox” de Matlab. El analisis de regresion se realizé con un intervalo de
confianza del 95%. Las ecuaciones (2.4), (2.5) y (2.6) muestran las curvas ajustadas

para el coeficiente de sustentacion, arrastre y momento de cabeceo.

C, = 0.03365 + 0.08468a (2.4)
Cp = 0.000452a2 — 0.0003147a + 0.007758 (2.5)
Cy = 0.01387 — 0.004253a (2.6)

En la Tabla 2.4 se muestran algunos resultados utiles obtenidos de las ecuaciones (2.4),

(2.5) y (2.6), que seran de utilidad para estudiar el equilibrio del UAV.

Tabla 2.4. Propiedades aerodinamicas del UAV.

Parametro Simbolo  Cantidad
Angulo de ataque para cero sustentacion ac =0 —0.3974°
Coeficiente de arrastre para cero sustentacion Cp,o 0.007954
Coeficiente de momento de cabeceo para cero sustentacion Cumo —-0.6119

(Fuente: Propia)
2.1.2. Normativa de aeronavegabilidad aplicable

Para establecer la normativa de aeronavegabilidad aplicable al presente caso de
estudio, es necesario en primer lugar determinar las velocidades maxima de operacion
y de pérdida. La velocidad maxima operativa (1;,,), se aproxima a la velocidad maxima
en nivel de vuelo (Vy) y se obtiene directamente de la Tabla 2.1, mientras que la
velocidad de pérdida positiva (Vs,) se adquiere de la Tabla 3.1 (ver subsecciéon 2.1.2.1.
Envolvente de vuelo). Estos valores se reemplazan en las ecuaciones (1.2) y (1.3),
respectivamente, para encontrar los valores de la velocidad de aproximacion (V) y la

velocidad limite probable (V5).
V, = 1.3 Vg = 1.3(8.89) = 11.56 (m/s) = 22.47 (kt)
V, =14-V,, = 1.4(30.56) = 42.78 (m/s) = 83.16 (kt)

Con los valores de las velocidades calculados se determina la energia cinética, con la
ecuacion (1.1), para el caso de descenso no premeditado y pérdida de control.
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_m(kg) xV(kt)? 3 x 22477

E., = 109 Too = L5147 % 107
m(kg) x V(kt)*> 3 x83.16* .
2 = 0 = g5 = 20747 x10

El tipo de aeronave seleccionada es la aeronave de pistdn simple correspondiente a las
categorias 3, 4 y 5 (ver Anexo V). Al introducir el tipo de aeronave y los resultados de
la energia cinética en las Figuras 1.11 y 1.12 se observa que los valores resultan ser

mas pequefios que los minimos establecidos.

Para fines practicos de analisis se utilizara el codigo de aeronavegabilidad CS-VLA
(“Certification Specifications for Very Light Aeroplanes” o “Especificaciones de
Certificacion para Aeroplanos Muy Ligeros”) porque resulta ser el cédigo mas préximo
aplicable para un mini UAV y porque este reglamento ha servido de referencia para la
elaboracion de otros, como por ejemplo el reglamento de Vehiculos Aéreos No

Tripulados desarrollado por la “Civil Aviation Safety Authority, CASA”.
2.1.2.1. Envolvente de vuelo simétrico del UAV

La envolvente de vuelo de maniobra simétrica se grafica a partir de los requerimientos
establecidos en la normativa de aeronavegabilidad [16]. Los factores de carga se indican

en la Tabla 2.5 y se obtienen de la seccién 337 del reglamento CS-VLA.

Tabla 2.5. Factores de carga especificados en el reglamento CS-VLA.

Factor de carga (n) Cantidad

ny 3.8
n, 3.8
ng -15
Ny 0

(Fuente: [16])

Los datos necesarios para graficar la envolvente de vuelo se adquieren de las Tablas
2.1y 2.2. Adicionalmente, se considera la densidad del aire a nivel del mar (p,) de

1.225 kg/m?3 y la aceleracion de la gravedad (g) de 9.81 m/s?.

El primer paso para la elaboracion de la envolvente de vuelo de maniobra simétrica es
determinar las velocidades de diseno, definidas por la normativa CS-VLA en la seccion
335. Para fines practicos, las velocidades de perdida (Vs;) vy (Vs,) se determinan a partir

de los coeficientes de sustentacion maximo (c;may) Y minimo (c;min) del perfil
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aerodinamico, que se extraen de la Tabla 2.3. En el Anexo V se proporcionan las

ecuaciones que permiten determinar las velocidades de diseno.

Las curvas de perdida (ver subseccion “1.6.2.3. Condiciones limite en la envolvente de
vuelo”) se grafican a partir de la ecuacion (2.7), que establece el factor de carga como
funcion de la velocidad del aire indicada.

_ PoSCLV?

"= 2gMTOW @7

En este caso, para graficar la curva de perdida positiva, se utiliza el coeficiente de
sustentacion maximo del perfil aerodinamico (C, = 1.25- ¢;u4x), Y S€ hace variar la
velocidad del aire indicada desde 0 hasta un valor maximo (V). De manera similar se
procede para graficar la curva de perdida negativa, con la diferencia de que se emplea
el coeficiente minimo negativo, ¢, iy, ¥ la velocidad del aire indicada se hace variar
desde 0 hasta alcanzar un valor maximo (V). Finalmente, con los valores de las
velocidades de disefio calculados y los factores de carga detallados en la Tabla 2.5 se

elabora la envolvente de vuelo.
2.1.2.2. Envolvente de rafaga del UAV

El reglamento CS-VLA establece en su seccion 333(c), las velocidades de rafagas
verticales a las que estard sujeta la aeronave en vuelo nivelado. En este caso se
consideran rafagas altas (U;) de 15,24 m/s, y rafagas medias (U,) de 7.62m/s, para
elaborar la envolvente de rafaga. Los factores de carga de rafaga positivos y negativos,
para velocidades de rafaga (U) medias y altas, se calculan mediante la ecuacion (2.8),

dada en el reglamento CS-VLA en la seccion 341.

1
EPOCLQVKQU
+ T gMTOW
S

n=1 (2.8)
El factor (C, ) de la ecuacion (2.8) es la pendiente de la curva de sustentacion corregida

por la relacion de aspecto. Este valor se calcula mediante la aproximacion de
Klichemann, tomada de [1], para flujo incompresible de un ala barrida (ver ecuacion
(2.9)).

c = €1,€050¢/4 2.9)
Ly = .
2
€, COSA¢/a €1,C0SN¢ /4
J 1+ ( TAR ) +—TaR
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El factor de alivio de rafaga (K;) de la ecuacion (2.8) se determina por medio de la

ecuacion (2.10) proporcionada por el reglamento CS-VLA en la seccion 341.

0.88y,

=—_— 2.10
9 53+pu, (210)

El factor de relacion de masa del avion (u,) se establece por la ecuacion (2.11) que se

encuentra en el reglamento CS-VLA en la seccion 341.

2 (119

— 211
pocCp, ( )

Ug =
Una vez determinados cada uno de los parametros involucrados en la ecuacion (2.8),
se reemplazan y se calcula el factor de carga para los casos de rafaga media (U,) y alta
(U3). En el caso de rafaga media, la velocidad del aire indicada (V) toma valores desde
cero hasta un valor maximo correspondiente a la velocidad crucero de disefio (V).
Mientras que para el caso de rafaga media, la velocidad del aire indicada (V) toma
valores que van desde cero hasta un valor maximo igual a la velocidad de picado de

disefio (Vp).
2.1.2.3. Condiciones de carga limite

Los puntos limite de la envolvente de rafaga no se analizaran en este documento, dado
que las condiciones resultan mas severas de las que posiblemente experimente el
vehiculo aéreo no tripulado como consecuencia de las rafagas. Segun [20] los factores
de carga debido a las rafagas en los mini UAV deben estudiarse mas a fondo, dado que
los métodos actuales sugeridos en los codigos de aeronavegabilidad no reflejan el
fendmeno fisico real que acompana al mini UAV cuando ingresa en una rafaga, lo que
conduce a valores de carga erréneos. Por otro lado, los resultados del estudio reflejan
que los requisitos para graficar la envolvente de vuelo simétrico pueden utilizarse de

forma satisfactoria.
2.1.3. Equilibrio de fuerzas del UAV

Antes de analizar el equilibrio de fuerzas en la aeronave, es necesario definir las
posiciones sobre las cuales actuan las fuerzas. Para ello se especifica a continuacion la
ubicacion del centro aerodinamico, el centro de gravedad y del punto de bisagra (hinge

point).
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2.1.3.1. Ubicacién del centro aerodinamico (AC)

El centro aerodinamico (AC) es el punto del cuerpo sobre el cual el momento generado
aerodinamicamente es independiente del angulo de ataque. En la mayoria de los perfiles
aerodindmicos este se halla en el punto del cuarto de cuerda o cerca de él [1]. De
acuerdo con [24], el centro aerodinamico respecto al borde de ataque de la cuerda de
la raiz, para un ala barrida, se determina en forma aproximada por medio de la ecuacion
(2.12).

¢ 2b
xAC = Z + g tan(AC/4) (212)

Sustituyendo los valores de cada una de las variables, en las Tablas 2.1 y 2.2, se
determina que el centro aerodinamico para el UAV se encuentra ubicado a 0.32084 m,

respecto al borde de ataque (LE) de la cuerda de la raiz (ver Figura 2.7).
2.1.3.2. Ubicacién del centro de gravedad (CG)

El centro de gravedad (CG) de la aeronave es aquel punto donde se considera que esta
concentrado todo el peso. Una aeronave tipo fuselaje integrado puede alcanzar la
estabilidad longitudinal estatica cuando se la disefia con un momento de cabeceo de
sustentacion cero, positivo y cuando la ubicacién del centro de gravedad se encuentre

frente al centro aerodinamico [7].

En este contexto, el margen estatico (SM) es una cantidad adimensional usada para
describir la estabilidad longitudinal estatica de una aeronave (ver ecuacion 2.13).
Cuando el margen estatico es positivo, la aeronave es estable. Por el contrario, si es
igual a cero o negativo se considera neutralmente estable e inestable, respectivamente
[11].

_ dCy _ Xac — Xcq

SM =3¢, z

(2.13)
El margen estatico para aeronaves que operan debajo del subsoénico esta entre el 5%y
el 10% [7]. El presente estudio se considera un margen estatico del 5%, pues es el valor
que garantiza que la aeronave esta en equilibrio en la condicién de crucero. El valor
para el centro de gravedad del UAV, obtenido de la ecuacion (2.13), es de 0.3034 m,

medido respecto al borde de ataque (LE) de la cuerda de la raiz (ver Figura 2.7).
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En este estudio no se consideran cambios en la ubicacién del centro de gravedad pues
las cargas actuan en posiciones especificas de la aeronave (carga util, peso del motor,
sistemas eléctricos, sistemas de control de vuelo, etc.), que no cambian durante el vuelo,

como sucede en las aeronaves convencionales que utilizan combustible.
2.1.3.3. Punto de bisagra

En el presente estudio, la posicion del punto de bisagra (hinge point) se considera el
80% de la cuerda aerodinamica media (¢), medida respecto al borde de ataque (LE) de
la cuerda de la raiz del UAV. En este caso la ubicacion del punto de bisagra (xy) es
0.2791 m (ver Figura 2.7). En esta posicion se produce el momento de bisagra (M) que

equilibra al UAV, cuando tiende a cabecear en vuelo simétrico.
2.1.3.4. Equilibrio de fuerzas del UAV

Las fuerzas, momentos y puntos de aplicaciéon de las fuerzas que actuan sobre el UAV
en condiciones de vuelo equilibrado se representan de forma esquematica en la Figura
2.7.

LE

Myc

Xn
TE

L]

Figura 2.7. Diagrama de cuerpo libre del ala UAV.
(Fuente: [44])

Este analisis no considera el efecto de las aceleraciones angulares ocasionadas por el

cabeceo repentino de la aeronave, ni el empuje del motor de la aeronave.
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Planteando la ecuacion de equilibrio de fuerzas en la direccion vertical, z (ver ecuacion
(2.14)) se tiene

L—nW = (2.14)

Donde, (n) corresponde al factor de carga para cada una de las condiciones limite
definidas en la envolvente de vuelo (ver Figura 1.15), (L) es la fuerza de sustentacion y

(W) es el peso total de vuelo del UAV.

De igual forma se plantea el equilibrio de momentos respecto al centro de gravedad del

UAV (ver ecuacion (2.15))
Z MCG = 0

MAC + MH - L(xAC - XC(;) cosa — D(xAC - xCG) sina =0 (215)

Donde, (M,.) es el momento de cabeceo del ala respecto al centro aerodinamico, (My)

es el momento de bisagra debido a la deflexion del elevon y (D) es la fuerza de arrastre.

La ecuacion (2.14) permite determinar la fuerza de sustentacion a partir del peso total y
el factor de carga del UAV. Con este resultado se determina el coeficiente de

sustentacion con la ecuacion (2.16), tomada de [1].

2L

Para estimar el angulo de ataque (a) en cada una de las condiciones limite de la
envolvente de vuelo es necesario calcular primero el angulo de deflexion del elevon (5,)
que mantiene en equilibrio al UAV. Este angulo puede ser estimado utilizando la

ecuacion (2.17), tomada de [8].

CM,OCLa + CMaCL

8, = —
¢ CLoCus, = Cs,CL,

(2.17)

Donde, (CLse) es la pendiente de la curva de sustentacion respecto al angulo de deflexion
del elevon, (CMse) es la pendiente de la curva de momento de cabeceo respecto al
angulo de deflexion del elevon, (C; ) es la pendiente de la curva de sustentacion

respecto al angulo de ataque, (Cy,,) es la pendiente de la curva de momento de cabeceo
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respecto al angulo de ataque. Estas dos ultimas se obtiene con facilidad al derivar las
ecuaciones (2.4) y (2.5), respectivamente, dado que las pendientes permanecen

practicamente constantes.

La pendiente de la curva de sustentacion respecto al angulo de deflexion del elevon se
obtiene al graficar las curvas de sustentacion para diferentes inclinaciones del elevon a

un angulo de ataque especifico, tal como se indica en la Figura 2.8.

|
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- - =l
- -
.- - e =-2"
-
-04 - - - a=0" | 1
-
-
- a=2°
-
-
~ a=4"

-0,6 1 1 1 1 1 1

J,, (deg)
Figura 2.8. Coeficiente de sustentacion del UAV en funcién del angulo de deflexion del elevon.
(Fuente: Propia)
Las curvas de la Figura 2.8 han sido obtenidas con el software libre XFLRS5. Como se
puede observar, la pendiente de cada una de las curvas para los diferentes angulos de
ataque (—4°, —2°, 0°, 2° y 4°) permanece practicamente constante. El valor aproximado

de (.4, de acuerdo con la Figura 2.8 es de 0.044352 (1/deg).

De manera similar se procede para determinar la pendiente del coeficiente de momento
de cabeceo respecto al angulo de deflexion del elevon (ver Figura 2.9). En este caso el

valor aproximado para Cumg, ©S de —0.01244 (1/deg).
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Figura 2.9. Coeficiente de momento de cabeceo del UAV en funcién del angulo de deflexion del

elevon.
(Fuente: Propia)

Una vez que se ha determina el angulo de deflexion del elevon (6,) se calcula el angulo

de ataque de la aeronave (@) mediante la ecuacion (2.18), tomada de [8].
CL = CLaa + CL(SeSe (218)

El aporte individual del ala y la superficie de control (elevon) al coeficiente de

sustentacion total se determina de acuerdo con la ecuacion (2.18).

El siguiente paso es estimar el coeficiente de arrastre del UAV (Cp), para ello se

reemplaza el valor del angulo de ataque (a) calculado en la ecuacion (2.5)
Cp = 0.000452a? — 0.0003147a + 0.007758

Si bien la curva del coeficiente de arrastre cambia con la deflexion del elevon, la
variacion resulta ser pequefia dado que las deflexiones no son demasiado grandes, para
que el arrastre sufra un cambio considerable. Por lo que la ecuacién (2.5) resulta
satisfactoria para este analisis.

Con el coeficiente de arrastre se puede obtener la fuerza de arrastre mediante la
ecuacion (2.19). [1]

46



1
D =5 poV?SCp (2.19)

El momento de cabeceo del UAV respecto al centro aerodinamico se calcula por medio

de la ecuacion (2.20), tomada de [1].
1
MAC == EPOVZSECM,O (220)

El coeficiente de momento de cabeceo del ala a sustentacion cero (Cy o) se obtuvo

previamente con la ecuacion (2.6) y el angulo de cero sustentacion de la Tabla 2.4.

Finalmente, en la ecuacion (2.15) se reemplaza el valor de cada una de las variables y
se determina el momento de bisagra (My) que equilibra al UAV para las condiciones

limite de la envolvente de vuelo.
2.1.4. Distribucién de cargas sobre el UAV
2.1.4.1. Distribucion de sustentacion de Schrenk

La distribucion de Schrenk es un método aproximado que permite estimar la distribucion

de la fuerza de sustentacion sobre el ala, a partir de una distribucion eliptica.

El método fue desarrollado por Ing. Oster Schrenk durante la década de 1940, y
constituye un enfoque bastante preciso, de forma que ha sido utilizado con gran éxito
en la fase de disefio inicial de los aviones comerciales. Es aplicable a la mayoria de

formas geométricas de alas utilizadas cominmente en la industria aeronautica.

De acuerdo con el estudio realizado por [21] el método de Schrenk se puede aplicar de
forma satisfactoria en una etapa preliminar para determinar la distribucion de la fuerza
de sustentacion sobre el ala de un UAV, sin embargo, se debe tomar en cuenta que el
método de Schrenk difiere en un margen considerable en las cercanias de la punta del
ala (23.66% en alas trapezoidales). Este aspecto se vuelve relevante en la etapa de
detalle, dado que las cargas en la punta del ala del UAV no son tan severas como

sugiere la distribucion de Schrenk.

Es importante destacar en este contexto que los giros aerodinamicos, geométricos, los
cambios de seccion del perfil aerodinamico y la posiciéon de los flaps alteran en forma
directa la distribucion de sustentacion a lo largo del semispan del ala (semi-envergadura
del ala), por lo que estos aspectos deben tenerse en cuenta cuando sea pertinente.
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Método de Schrenk

El método de Schrenk para determinar la distribucion de sustentacion explicado en [29],

es el siguiente:

1. Primero se divide el semispan del ala en un numero (n) de estaciones, en las cuales

se establecera el valor de la sustentacion por unidad de longitud (ver Figura 2.10). La

distancia (y;) a la que se ubica cada estacion (i) se determina respecto al eje neutro del

ala del UAV.

Eje Neutro

Punta del Ala

Estacidn,i 0 1 2 3 4 5 6 7 8 n

b | o

Figura 2.10. Ubicacion de las estaciones del ala.
(Fuente: Propia)

2. Luego se determina la distribucion eliptica de la sustentacion mediante la ecuacion
(2.21).

2

Elipse = < |1 (2”) 2.21
ipse = — 5 (2.21)
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3. A continuacion, se calcula el valor de la cuerda media para cada estacion, mediante

la ecuacion (2.22).
¢ = [1—2(1—,1)% ¢ (2.22)
4. Utilizando la ecuacion (2.23) se establece el valor del factor CC;, para cada estacion.
cc, = %(ci + Elipse) (2.23)

5. Mediante la ecuacion (2.24) se calcula el valor del coeficiente de sustentacion local
(CL,local)-

cc,
CL,local = C_ (2.24)

i
6. Finalmente, la distribucion de sustentacion del ala (Iscprenk,;) S€ determina con la
ecuacion (2.25) para cada estacion (i).

La
lschrenk,i = % cCy (2.25)

Siguiendo la metodologia de calculo descrita anteriormente se determina la distribucion
de sustentacién sobre el span del ala para las condiciones de carga limite y para la

condicion crucero de la envolvente de vuelo.
2.1.4.2. Distribucion de la carga de inercia sobre el ala

Las cargas de inercia se deben a las aceleraciones y desaceleraciones que la aeronave
experimenta durante el vuelo, aterrizajes, despegues, maniobra y rafagas [4]. Estas
cargas se determinan a partir de la masa de la estructura y deben calcularse con la
finalidad de poder dimensionar el ala del UAV.

La masa de las estructuras de ala solida y semimonocasco (M,;,) que se analizan en
presente estudio se determina a partir del producto de la densidad de los materiales
(ver, Tablas 2.7 y 2.8) y del volumen de la geometria que se obtiene al modelar cada

una de las alternativas estructurales en cualquier software CAD.

Los valores finales de la masa y el volumen, junto con la densidad para cada estructura

se muestran en la Tabla 2.6.
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Tabla 2.6. Masa, volumen y densidad de cada tipo de estructura del UAV.

Estructura Densidad (kg/m?) Volumen (m3)  Mgy,(kg)
Sodlida 170 0.0066113 1.1239
Semimonocasco 1010 0.0016228 1.9117

(Fuente: Propia)

De acuerdo con [22], la distribucidon de la carga de inercia del ala (w;) se determina de

forma aproximada con la ecuacién (2.26) para cada estacion (i) del ala.

t
2 (Z
Ci (C)i
Wi = n S (T (—nMgia9) (2.26)
i=0 Ci (E)i Oivr =¥

La relaciéon entre el espesor y la cuerda, (t/c);, para ambos tipos de estructura es

constante en cada estacion del ala (9.28 %).
2.1.4.3. Distribucion de la fuerza de arrastre

Dado que la fuerza de arrastre es pequefa respecto a la fuerza de sustentacion se
supondra que la distribucion del arrastre es uniforme sobre el span el ala del UAV. Esta
suposicion no es correcta, para la geometria del UAV considerada, sin embargo, resulta
razonable dado que la magnitud de la fuerza de arrastre es pequefia en relacion con la
fuerza de sustentacion. La ecuacion (2.27) define el valor de la fuerza de arrastre por

metro de longitud.

D
di=z

(2.27)

2.1.5. Diagramas de fuerza cortante, momento flector y torsién
2.1.5.1. Diagrama de fuerza cortante y momento flector

Una vez que se ha determinado las fuerzas distribuidas sobre el semispan del ala, es
preciso determinar las fuerzas cortantes y momentos de flexion que actuan sobre las
estructuras (ala solida y semimonocasco) en la direccion normal y tangencial, con la
finalidad de calcular los esfuerzos a los que estan sujetas y para dimensionar los

largueros, costillas y piel del ala de la estructura semimonocasco.

En este contexto se utilizara la metodologia descrita en [17] para determinar los
diagramas de cortante y momento flector del ala para las condiciones de carga limite de

la envolvente de vuelo simétrico.
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Para la elaboracion de los diagramas de cortante y momento flector en la direccion
normal (N) y tangencial (T) se toma como punto de partida las fuerzas distribuidas de
sustentacion, inercia y arrastre (ver seccién “2.1.4. Distribuciéon de cargas sobre el
UAV”).

Eje Vertical (z) Eje Normal (N)

Eje Herizontal {x)

Eje Tamgencial [T}

Figura 2.11. Componentes de la fuerza resultante sobre el ala.
(Fuente: [17])

El primer paso para obtencion de estos diagramas consiste en determinar la fuerza
resultante distribuida sobre el ala (Fz;). Para ello se debe calcular las fuerzas
distribuidas en la direccion vertical (z) y en la direccidn horizontal (x), tal como se indica

en las ecuaciones (2.28 ) y (2.29), respectivamente (ver Figura 2.11).
Fz,i = lSchrenk,i +w; (2-28)
Fx,i = di (229)

La fuerza distribuida resultante (F ;) se determina con la ecuacion (2.30).

Fr; = /Fz,iz + Py’ (2.30)

El angulo de ataque local (;), del ala (ver Figura 2.11), se consigue mediante la

ecuacion (2.31), tomada de [17].

ai C _ + aCL:O (231)
Le Ci



El angulo de la fuerza resultante distribuida (B;) se establece mediante la relacion
trigonométrica de las componentes de la fuerza distribuida vertical y horizontal (ver

Figura 2.11), tal como se indica en la ecuacion (2.32).

F.

B; = tan™! <ﬁ> (2.32)
Fz,i

La componente normal de la fuerza resultante distribuida para cada estacién del ala

(Fy ;) se establece por medio de la ecuacion (2.33).
Fy; = Fgcos(a; — B) (2.33)

De igual manera la componente tangencial de la fuerza resultante distribuida para cada

estacion del ala (Fr;) se calcula mediante la ecuacion (2.34).
FT,i = FR sin(ai — Bl) (234)

Con las componentes normal y tangencial de la fuerza resultante distribuidas, se
procede a elaborar los diagramas de cortante y momento flector del ala. El diagrama del
cortante normal y tangencial del ala, se obtiene al integrar las curvas correspondientes
a cada una de las fuerzas distribuidas. Las ecuaciones (2.35) y (2.36) establecen la
rutina de calculo para la fuerza cortante normal (Qy ;) y tangencial (Qr ;) en cada estacion
del ala. [5]

Fyi+ Fyiq

Qni=0Qni-1+ > i — ¥i-1) (2.35)
Fri+Fri1
Qri = Qri-1 +———— i = ¥i-1) (2:36)

De manera similar se procede para determinar el momento flector. Las ecuaciones
(2.37) y (2.38) muestra la rutina de calculo utilizada para hallar el momento flector normal

(My ;) y tangencial (M7 ;) en cada estacion del ala. [5]

Qr,i+ Qr,i-1

My; =My;_1+ %(J’i = Yi-1) (2.37)
Qni+ Qni-1

Mp; =Mrp; 4+ %()ﬁ' = Yi-1) (2.38)
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2.1.5.2. Diagrama de torsion

La distribucion del par de torsion sobre el UAV se determina mediante la ecuacion (2.39),
la misma que muestra el algoritmo para calcular la torsion alrededor del eje elastico en
cada estacion (i) del ala. Se supone que el factor de carga de vuelo (n) actia paralelo
a la direccioén de la fuerza de sustentacion en lugar de la direccion normal. La diferencia

se supone insignificante. [17]

T, = —Li(xs; —xp;) + Wii — vie1) (Xsci — Xce,i) (2.39)

Para resolver la ecuacion (2.39) primero se debe hallar la fuerza de sustentacion (L;) y
la carga de inercia (W;) en cada estacion del ala. Esto se consigue integrando
numéricamente la distribucion de sustentacion de Schrenk y la distribucion de la carga

de inercia, tal como se explicd en la seccion anterior.

La ubicacion del centro de presiones (xp;), del centro de corte (xsc;), y del centro de
gravedad (x ;), para cada estacion del ala, se determinan respecto al borde de ataque
(LE) del ala. De acuerdo con [1], el centro de presiones se puede especificar de la
siguiente manera (ver ecuacion (2.40)).

Cm,o

Xpi = Xac,i (2.40)

— ¢
CL,local

El centro aerodinamico local (x4c;) se calcula mediante las ecuaciones (2.12),

considerando la cuerda local en lugar de la cuerda de la raiz.

Centro de Corte (SC)

Centro Aerodinamico (4€) Larguere Posisrior (LP)

- ™ T | = e =
a_l_ _|_" Caija del Ala D
C | —

Larguero Delantero (LD

Aip

Figura 2.12. Ubicacion del centro de corte.
(Fuente: [45])

El centro de corte es el punto en la seccion transversal del ala a través del cual las

cargas de corte no producen torsién [4]. El centro de corte se calcula a partir de las
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posiciones del larguero delantero (x;,) y del larguero posterior (x;p) (ver Figura 2.12).
De acuerdo con [3], el larguero delantero generalmente se ubica entre el 12% vy el
18% de la cuerda, mientras que el larguero posterior entre él 55% y 70% de la cuerda
del ala. Para la estructura semimonocasco del presente estudio se considera que el

larguero delantero se encuentra a 12% y el larguero posterior a 60% de la cuerda.

El centro de corte de la estructura semimonocasco respecto al borde de ataque (LE) del
perfil aerodinamico genérico se encuentra en xs; = 0.3069 y zg- = 0.0022. Las
coordenadas del centro de corte para la estructura semimonocasco han sido
determinadas mediante la informacion relacionada con el método analitico para el
calculo de la ubicacion del centro de corte, ilustrado en [4]. La rutina de calculo fue

validada con el ejemplo 17.3 en [4].

El valor del centro de corte para cada estacion, i, del ala se calcula multiplicando la
cuerda local por la posicién genérica del centro de corte, tal como se muestra en la

ecuacion (2.41).
Xsc,i = Ci " Xsc (2.41)

El centro de gravedad para cada estacion del ala se debe determinar resolviendo las
integrales de la ecuacion (2.42), tomada de [25], mediante integracion numérica para la
forma geométrica del perfil aerodinamico de cada estacion.

[ xdA

=l 2.42
XcG,i fdA ( )

Para el presente estudio, se calculan unicamente los valores de la torsién del ala para
la estructura semimonocasco en las condiciones limite de la envolvente de vuelo y en la

condicion de crucero.

El calculo de la distribucion del par de torsion sobre la estructura del UAV de ala sélida
se omite, puesto que el método que permite determinar la ubicacion del centro de corte
de forma exacta resulta ser bastante complejo y no es resulta de utilidad en este estudio

para ningun calculo analitico.
2.1.6. Materiales de la estructura del ala

Por lo general, los Vehiculos Aéreos no Tripulados pequeiios se fabrican a partir de
espumas, materiales plasticos o materiales compuestos. En esta seccion del presente

estudio se hace referencia principalmente a dos tipos de materiales que se utilizan con
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frecuencia en los vehiculos aéreos no tripulados pequefios, como es: el Acrilonitrilo
Butadieno Estireno (ABS) y la Poliolefina Expandida (EPO).

2.1.6.1. Poliolefina expandida (EPO)

La poliolefina expandida (EPO) es un material de espuma plastica moldeada producido
a partir de la olefina, llamada también alqueno, utilizada ampliamente en el
aeromodelismo (ver Figura 2.13). La espuma de poliolefina expandida es un material
rigido, resistente a los golpes, buen aislante térmico, biodegradable y de baja densidad.
Actualmente, este material esta reemplazando a las espumas estirenicas tradicionales
como el Polestireno Expandido (EPS), debido a que presenta mejores propiedades. Una
ventaja importante de este material es que al ser aislante no se relaja cuando se expone
a elevadas temperaturas. Es compatible con una amplia gama de pinturas y
pegamentos. Los componentes fabricados con este material no requieren pre-expansion

ni post-curado lo que los hace ideales si se desean producir partes en serie.

Figura 2.13. Estructura del Skywalker X-8 fabricada completamente en EPO.
(Fuente: [46])

Las propiedades fisicas y mecanicas de la poliolefina expandida no estan disponibles,
por lo que en el presente estudio se hara uso de las propiedades de las espumas de
polimeros de alta densidad que se utilizan en aplicaciones aeronauticas, con
propiedades similares a la poliolefina. Las propiedades fisicas y mecanicas de las
espumas de polimeros de alta densidad se obtuvieron del software de seleccion de

materiales CES Edupack 2011 y se presentan en la Tabla 2.7.
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Tabla 2.7. Propiedades fisicas y mecanicas de las espumas de polimeros de alta densidad.

Valor Valor

Propiedad Simbolo
Minimo Maximo

Densidad (kg/m3) p 170 470
Médulo de Elasticidad (GPa) E 0.2 0.48
Relacién de Poisson v 0.27 0.33
Resistencia a la Fluencia (MPa) Sy 0.8 12
Resistencia Ultima a la Traccion (MPa) Sut 1.2 12.4
Resistencia Ultima a la Compresién (MPa) Suc 2.8 12
Elongacion (%) 1) 2 10

(Fuente: [48])

De acuerdo con [9], un material se clasifica como ductil cuando la elongacién maxima
es mayor al 5%. En el presente estudio se utilizan las propiedades minimas de la
espuma de polimero de alta densidad, considerando que el material se comporta como
ductil.

2.1.6.2. Acrilonitrilo butadieno estireno (ABS)

El Acrilonitrilo Butadieno Estireno (ABS) es un termoplastico amorfo que al someterse a
altas temperaturas se puede fundir o deformar y al enfriarse se endurece para adquirir
la resistencia mecanica necesaria. El ABS se compone de tres bloques que aportan
caracteristicas diferentes. El Acrilonitrilo se encarga de proporcionar la resistencia a
ataques quimicos, la rigidez, la dureza y la estabilidad a altas temperaturas. El
Butadieno otorga tenacidad a bajas temperaturas y resistencia al impacto y el Estireno
mejora la resistencia mecanica, rigidez y dureza. El ABS puede ser extruido, moldeado
por inyeccion, prensado y solapado.

Es utilizado en la fabricacion de la estructura de vehiculos aéreos no tripulados mediante
el proceso de impresion 3D. Un ejemplo de ello es el “Razor” fabricado por la empresa
AMRC Aviation. cuyas caracteristicas fisicas son un tanto similares al Skywalker X-8

(ver Figura 2.14).

El rango de propiedades fisicas y mecanicas del ABS (minimas y maximas) se ilustran
en la Tabla 2.8 y han sido obtenidas del software de seleccion de materiales CES
Edupack 2011. En el presente estudio hace uso de las propiedades minimas del ABS

considerando que el material se comporta como ductil.
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Figura 2.14. Estructura del “Razor” fabricado en ABS mediante impresién 3D.
(Fuente: [47])

Tabla 2.8. Propiedades fisicas y mecanicas del acrilonitrilo butadieno estireno.

Valor Valor

Propiedad Simbolo
Minimo Maximo

Densidad (kg/m?3) p 1010 1210
Médulo de Elasticidad (GPa) E 1.1 2.9
Relacién de Poisson v 0.391 0.422
Resistencia a la Fluencia (MPa) Sy 18.5 51
Resistencia Ultima a la Traccién (MPa) Sut 27.6 55.2
Resistencia Ultima a la Compresién (MPa) Suc 31 86.2
Elongacion (%) 1) 1.5 100

(Fuente: [48])
2.1.7. Proceso para dimensionar una estructura semimonocasco

De acuerdo con [3], existen dos tipos de enfoque que se utilizan para el diseio de la
estructura de una aeronave. El primero corresponde a un enfoque clasico en el que se
utilizan las cargas obtenidas de la distribucion aproximada de la sustentacion y el
arrastre sobre la aeronave, para derivar las fuerzas cortantes, momentos flectores y
pares de torsion que luego se emplean para evaluar los tamafnos iniciales de los

miembros estructurales.
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Alternativamente, se puede utilizar el método de los elementos finitos para determinar
la distribucion de las cargas y proceder directamente para dimensionar la estructura de
la aeronave. Si bien este enfoque resulta bastante practico, requiere de un conocimiento
derivado de la experiencia en el disefio de aeronaves. Ambos procesos son iterativos,
ya que el tamafio inicial sirve para calcular las distorsiones estaticas y dinamicas de la
estructura para luego compensarlas y volver a calcular el tamafio de los miembros

estructurales.

Para el disefio preliminar de la estructura de una aeronave real (enfoque clasico) se
puede utilizar dos tipos de métodos. El primero corresponde a un disefio elastico para
el cual se utiliza los esfuerzos permisibles o de trabajo y un factor de seguridad (n,) de
1.5 con los cuales se puede determinar el espesor de la piel, largueros, larguerillos y
costillas. Por otro lado, el disefio de carga final se basa en cargas reales obtenidas al
multiplicar por un factor de carga final, que produce los esfuerzos que ocasionan el fallo
y los espesores los de los miembros estructurales de la aeronave. Ambos métodos

producen resultados similares. [4]

En el presente estudio se hace uso del enfoque clasico para dimensionar los
componentes estructurales de la aeronave mediante disefo elastico. Se escoge este
enfoque debido a que es una forma practica para establecer las dimensiones de los
miembros estructurales de una aeronave para cada uno de los casos de la envolvente

de vuelo.
2.1.7.1. Ubicacién de largueros y costillas

El primer paso para el dimensionamiento de la estructura del UAV es definir el nUmero
de largueros y costillas del ala. La estructura del UAV esta formada por dos largueros
(delantero y posterior) que forman la viga de caja del ala. El larguero delantero del ala
se ubica a 12% de la cuerda, mientras que el larguero posterior se ubica 60% de cuerda

en cada una de las estaciones del ala (ver Figura 2.16).

Estos valores han sido seleccionados en base a datos historicos de disefio que indican
que el larguero delantero se ubica generalmente entre el 12% y el 18% de la cuerda
local, y que el larguero posterior debe ubicarse tan atrds como sea posible entre él 55%
y 70% de la cuerda del ala [3]. La razon detras de estos valores sugeridos, es mejorar
las caracteristicas de aeroelasticidad del ala. Esto se puede conseguir al hacer coincidir

el eje neutral con el centro de corte.
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El nimero y ubicacion de las costillas sobre el ala es de alguna manera una
consecuencia del numero de superficies de control, ubicacion del punto de bisagra para
los elevons, los actuadores, los motores, trenes de aterrizaje y la distorsiéon en los
paneles de piel ocasionado por pandeo, entre otras [3]. Establecer el espaciamiento
o6ptimo y el niumero de las costillas resulta ser un proceso iterativo, dependiente de la

ubicacion de algunos componentes de la aeronave.

En un ala no barrida las costillas se disponen en la direccién del vuelo, por otro lado, si
se trata de un ala barrida (Sweep Wing) existe la opcion adicional de disponer las
costillas alineadas en direccion ortogonal al larguero posterior (ver Figura 2.15). La
primera opcion da mayor rigidez torsional, pero las costillas son mas pesadas y las
conexiones mas complejas. Mientras que la segunda es mas satisfactoria para facilitar
la deflexion de las superficies de control, sin embargo, esta disposicién causa

dificultades en las regiones cercanas a la raiz del ala. [3]

i

/1

i VVV
o “‘

(a) En la Linea de Vuelo (b) Perpendicular al larguero

Figura 2.15. Orientacion de las costillas para alas barridas.
(Fuente: [3])

En el presente estudio, para fines practicos de analisis se ha considerado un total 5
costillas igualmente espaciadas, orientadas en la direccién del vuelo, tal como se

muestra en la Figura 2.16.
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Figura 2.16. Ubicacioén de los largueros y costillas en el ala.

(Fuente: Propia)

2.1.7.2. Proceso de dimensionamiento la viga de caja del ala

80

Para el dimensionamiento de la estructura de la viga de caja del ala se parte de algunas

suposiciones simplificadoras. Si bien la naturaleza de estos supuestos simplificadores

determina la precisiéon y el grado de complejidad del analisis, para una investigacion

preliminar la rapidez y la simplicidad son mas importantes que la precision extrema,

especialmente cuando se investigan varias alternativas estructurales. [4]

Los patines de los largueros tienen dimensiones de seccion transversal pequefias en

comparacion con la seccion completa. Asi que resulta factible suponer que el esfuerzo

es constante en las secciones transversales. Este supuesto permite reemplazar los

patines del larguero por concentraciones de area conocidas como plumas (booms),

sobre los cuales los esfuerzos directos son constantes y se localizan a lo largo de la

linea media de la piel (ver puntos 1, 2, 3y 4 en la Figura 2.17). [4]

Enla Figura 2.17, las lineas (34) y (12) representan los paneles de piel superior e inferior

del ala, respectivamente, mientras que las lineas (14) y (23) representan el alma de los

largueros delantero y posterior.
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Figura 2.17. Idealizacion de la seccion del ala.
(Fuente: Propia)
Los patines de los larguerillos son efectivos para resistir los esfuerzos directos
producidos por la flexion, mientras que el alma de los largueros y la piel son efectivas

para resistir los esfuerzos cortantes producidos por torsion y corte.

El dimensionamiento de la viga de caja es un proceso iterativo en el que se considera
multiples casos de analisis y se determina las dimensiones de los componentes
estructurales en cada estacion del ala. ElI dimensionamiento de la viga de caja del ala
para el presente estudio se realiza en base a lo propuesto en [23]. El proceso de

dimensionamiento se describe en detalle a continuacion.
Largueros y Piel

El primer paso para el dimensionamiento de la estructura del ala consiste en determinar
el area de las plumas que conforma la viga de caja, encargadas de soportar el esfuerzo
de flexion. La ecuacion (2.43) proporciona la expresion que se utiliza para establecer el
area de las plumas.

_ MN,iIxx,i - MT,iIx

Z,1 MT,iIzz,i - MN,iIxz,i
7 (i — xcei) =

S
> (Zji - ZCG,i) = n—y (243)
S

Ixx,ilzz,i - Ixz,i Ixx,ilzz,i - Ixz,i

Donde, (S,) es la resistencia de fluencia a la traccion del material, (M ;) es el momento
flector en la direccion normal, (M7 ;) es el momento flector en la direccion tangencial y

(ng) corresponde al factor de seguridad.

Las coordenadas (x;;, z;;) denotan la ubicacion de la pluma y la estacion que se esté
considerando, respecto al origen de coordenadas ubicado en el borde de ataque de
perfil aerodindmico, LE (ver Figura 2.16 y 2.17). Mientras las coordenadas del centro de
gravedad aproximadas para cada una de las estaciones (i) del ala son (xc ;, z¢g ;). Los

subindice (j) e (i) indican el numero de pluma y el nimero de estacion considerada.
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La expresion a la izquierda del igual en la ecuacion (2.43) es utilizada para calcular el
esfuerzo de flexidn en vigas de seccidn asimétrica en las cuales el material es isotropico
homogéneo y obedece la ley de Hooke [4]. Mientras que la expresion de la derecha

corresponde a la ecuacion para el disefio a flexion de la viga de caja.

Para hacer tratable a la ecuacion (2.43) se supone que el area de las plumas es
directamente proporcional a la distancia entre cada pluma y el centro de gravedad (ver
ecuacion (2.44)). [23]

Aji = ¢iji (2.44)

Las coordenadas de las plumas y el centro de gravedad respecto al borde de ataque del
ala se utilizan para calcular la distancia del centro de gravedad (CG) a cada una de las

plumas que forman la viga de caja (£;), tal como se indica en la ecuacion (2.45).

ji = \/(xji — X¢6,i)? + (Zji—Zcg,i)? (2.45)

Los valores de la inercia de la viga de caja respecto a los ejes x y z que pasan por el
centro de gravedad de la seccion (I ;, I, i, Iyz;) Se determinan tal cual se muestran en

las ecuaciones (2.46), (2.47) y (2.48).

4
2
Lyi = ZAji(Zji — Zcg 1) (2.46)
=1
4
2
lppi = Z Aji(xj; — xce) (2.47)
=1
4
Lz = Z Aji(zji — z¢6,) (i — Xc6.0) (2.48)
=

Al sustituir la ecuacion (2.45) en las ecuaciones (2.46), (2.47) y (2.48) y estas a su vez
en la ecuacion (2.43) se obtiene una expresion para determinar el valor de la constante

de flexion del material (¢;).

Sustituyendo el valor maximo de la constante de flexién del material para cada estacién

del ala (¢;) en la ecuacion (2.44) se determina el valor correspondiente al area de cada
pluma (4;;). Con este valor se vuelve a calcular la nueva posicion del centro de gravedad

de la viga de caja con las ecuaciones (2.49) y (2.50).
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4
Xj=1%jilji

oo = 5a (2.49)
]:
Y1 ziAj
Zey = oy (2.50)
j=14ji

Con los valores del nuevo centro de gravedad se vuelve a repetir el proceso hasta que
la diferencia entre la ubicacion de ambos centros de gravedad sea menor que la

tolerancia seleccionada (1 x 10719),

Una vez que se conoce el valor del area de las plumas y la posicion del centro de
gravedad de la viga de caja para cada estacion del ala, el siguiente paso es determinar
el espesor de la piel y el alma de los largueros (paredes de la viga de caja del ala, ver
Figura 2.17). Para ello se procede a determinar la distribucion del flujo de cortante
completo (gs), como la suma del flujo de cortante debido a las fuerzas de corte (g,) con
el flujo de cortante ocasionado por el par de torsién (gr) (ver Figura 2.18). La distribucion
del flujo de cortante total debido a las fuerzas de corte (q5) se determina tanto para la

seccién abierta como para la cerrada. [4]
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Figura 2.18. Distribucién del flujo de cortante sobre la viga de caja del ala.
(Fuente: Propia)

La distribucion del flujo de cortante de la seccion abierta (q,,;) en cada una de las

estaciones del ala se calcula mediante la ecuacion (2.51).

_ QT,iIxx,i - QN,iIxz,i
dbri = qb,(r—1)i — = | Aji (i — %c.0)

Ixx,ilzz,i - Ixz,i

7 | Aji(2i — 2c,0) (2.51)

B <QN,iIzz,i - QT,iIxz,i>

Ixx,ilzz,i - Ixz,i

Donde, (Qy ;) es la fuerza cortante normal, (Qr ;) es la fuerza cortante tangencial, para
cada una de las estaciones del ala. Los momentos de inercia (Iyy;, Izi, Iyzi) S€

consiguen con las ecuaciones (2.46), (2.47) y (2.48).

El subindice (r) en las ecuacion (2.51) indica el numero de pared a la que se hace

referencia (12, 23, 34, 41) y el subindice (j) en este caso es la pluma en la que finaliza
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el panel (2, 3, 4, 1). Por ejemplo, si se trata de la pared de la viga de caja (23), la pluma

que se utiliza en la ecuacion (2.51) es la numero (3).

El flujo de cortante de la seccion cerrada (q; ;) para cada estacion del ala se obtiene de
la ecuacion (2.52), a partir del flujo de cortante de la seccion abierta (g, ;) y de las areas
de los triangulos formadas por las plumas con el centro de gravedad (CG). Tomado de
[4].

Z#z 1 2 Ap,ri dAri

;= — 2.52
qS,Ol 2 Z¢=1 dAri ( )

El subindice (r) en la ecuacion (2.52) representa el nimero de area del triangulo que
forma el centro de gravedad con la respectiva pared de la seccion. Por ejemplo, el area
de triangulo dA; es aquella formada entre la pared (34) de la viga de caja del ala con el

centro de gravedad (CG) (ver area sombreada, dA,, Figura 2.17).

La distribucion del flujo de cortante debido al par de torsion (qr;) se obtiene de la

ecuacion (2.53), donde (T;) es el par de torsion para cada estacion del ala. Tomado de
[4].

T;

= 2.53
230, da, (2:53)

qr,i

Determinados los flujos de cortante con las ecuaciones (2.51), (2.52) y (2.53) se puede
proceder a calcular el espesor de la piel y de las paredes de los largueros (t, ;) por

medio de la ecuacion (2.54).

Gsri _ (bri +ds0i + 1) _ Sey
t

(2.54)

p,ri tp,ri ng

La resistencia al corte (S, ) se consigue de la ecuacion (2.55) de acuerdo con la teoria
de falla del cortante maximo en [9]. Se hace uso de esta aproximacion en vista de que
no se dispone del valor del esfuerzo cortante admisible para el material y porque es la

teoria mas conservadora.

Sy
Sey =2 (2.55)

64



Pandeo

Determinados los espesores de la piel y de las paredes de la viga de caja (paneles de
piel superior e inferior y el alma de los largueros), se procede a calcular el espesor critico
de pandeo de las paredes de la viga de caja para verificar que los esfuerzos de corte no

excedan el valor critico del esfuerzo de pandeo.

Para determinar espesor critico de pandeo de los paneles de piel superior e inferior y el

alma de los largueros (paredes de la caja) se utiliza la ecuacion (2.56). [4]

3/12(1 —v?)
tyri = J—b 2 Qs ri (2.56)

kT[ZE p YUSri

Donde, (E) corresponde al modulo de elasticidad, (v) es la relacion de Poisson, (t,) es
el espesor de la placa y (b,) es el ancho de la placa delgada entre dos estaciones

consecutivas del ala. El factor (k) de la ecuacidn (2.56) corresponde al coeficiente de
pandeo de la placa y se obtiene al introducir el valor de la relacion longitud/ancho de la

placa (a,/b,) en la Figura 2.19, para bordes simplemente apoyados.

13+
: Bordes Sujetados
I+
k
gl
Bordes Simplemente Apoyados
7
5 L L 1 }
0 1 2 3 4 5
ay /by
Figura 2.19. Coeficiente de pandeo por cizallamiento para placas planas.
(Fuente: [4])

Si el espesor critico de pandeo resulta ser mayor que el espesor calculado mediante el
esfuerzo admisible al corte, se debera seleccionar el espesor critico de pandeo como el

espesor minimo que debe tener la pared de la viga de caja.

En el presente estudio los paneles de piel no son placas rectangulares, por lo que se
parte de este supuesto y se considera el ancho promedio de cada panel que forma la

viga de caja del ala para los calculos de la carga critica de pandeo.
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Costillas

El siguiente paso es definir el espesor de las costillas del ala. En este contexto se
considera que las costillas estan ligeramente cargadas, por lo que el método que se
utiliza para el dimensionamiento de las costillas es el de placa de viga resistente al corte.
Este método permite seleccionar el espesor de las costillas del ala, de manera que sea

resistente a las cargas de corte y al pandeo. [30]

Para el dimensionamiento de las costillas se toma como punto de partida la distribucion
completa del flujo de cortante que ha sido determinado para cada una de las estaciones,

tal como se muestra en la ecuacion (2.57).

dsr = qpr + ds0 + 97, (2.57)

De esta distribucion se toma el valor del flujo de cortante maximo, este flujo siempre se
localiza en el perimetro de la costilla. El espesor de la costilla (t.;) para cada estacion

del ala se calcula con la ecuacion (2.58).

qsméax,i _ Sﬂ (2.58)
tc,i ng

Posteriormente se verifica que la costilla del ala no pandea por cizallamiento, tal como
se describid anteriormente, calculando el espesor critico de pandeo de la costilla
empleando la ecuacion (2.56). En este caso el coeficiente de pandeo de la placa, se
obtiene al introducir el valor de la relacion longitud de la cuerda/altura maxima de la

costilla (a, /b, = ¢;/himsx) €n la Figura 2.19, para bordes simplemente apoyados.

2.2. Estudio numérico

En esta seccién del presente estudio se describe la metodologia implementada para
determinar la distribucion de presion, los esfuerzos y las deformaciones en las
estructuras de ala sdlida y semimonocasco, operando en condicion de vuelo crucero
mediante el Método de los Elementos Finitos (FEM) con ayuda del paquete informatico
ANSYS 18.

2.2.1. Estudio numérico CFD

La distribucién de presion que actua sobre la superficie del ala del UAV en condiciones
de vuelo crucero se obtienen empleando la Dinamica Computacional de Fluidos

(Computational Fluid Dynamics, CFD). El estudio numérico CFD expuesto en esta
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seccion se ha desarrollado en base al trabajo realizado en [13], en el que se aborda en
detalle el tema de la simulacion CFD para un UAV.

El desarrollo del presente estudio numérico CFD se realiza siguiendo en esquema
mostrado en la Figura 2.20, donde se muestra el flujo de trabajo y las tareas que se

deben desarrollar en forma secuencial.

- ] - a - [
I Gty o ——al @ Moo A a1 e u
FHuid Cinmain ICEM CFO - Mash F i Gokion al

Flusnt - Asmnoyramic Magel (Croke Candiion, C)

Figura 2.20. Esquema del estudio CFD en ANSYS 18.
(Fuente: Propia)
El primer paso para llevar a cabo la simulacion numérica CFD es modelar el dominio del
fluido del UAV, utilizando la herramienta Design Modeler de ANSYS 18. En [13] se
especifica las dimensiones del dominio del fluido en funcion de la longitud de la cuerda
aerodinamica media (¢), para un UAV de dimensiones y condiciones de vuelo similares
a las que se consideran en este estudio. El dominio del fluido para este estudio se

muestra en la Figura 2.21.

Simetria

Entrada ‘ i salida

Figura 2.21. Dimensiones y forma del fluido.
(Fuente: Propia)

El mallado del dominio del fluido se realiza por medio de la herramienta de ANSYS ICEM
CFD, que permite generar mallas multi-bloque estructuradas, no estructuradas e

hibridas. En la Figura 2.22 se muestra la malla generada para el presente estudio,
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mientras que la informacion concerniente a las caracteristicas de la malla se muestra en
la Tabla 2.9.

Figura 2.22. Mallado del dominio del fluido.
(Fuente: Propia)

Tabla 2.9. Informacion de la malla para el estudio numérico CFD.

Informacién de la Malla Cantidad
Numero Total de Nodos 782932
Numero Total de Elementos 809 520

NODE 16

Tipo de LINE 2 212
Elemento HEXA_8 756 088
QUAD_4 53 204

(Fuente: Propia)

Durante el mallado se debe tomar en consideracion el efecto de la capa limite en un
flujo turbulento, ya que este juega un papel dominante en las caracteristicas de flujo aire
sobre el UAV principalmente en la subcapa viscosa, donde el gradiente de velocidad es

mas severo [2].

Para capturar estos efectos en el flujo sobre la superficie de contacto del ala con el fluido
se ha determinado el espesor de la primera capa aplicando la “Ley de la Pared”, en [2].
Un programa para la estimacién del espesor de la primera celda de la malla se
proporciona en [49] a partir de la velocidad del flujo, propiedades del fluido (densidad y
viscosidad) y longitud de la cuerda aerodinamica media. Este programa permite alcanzar

un valor deseado para el y* wall a una cierta distancia de la capa limite (y* wall ~ 1).
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Este paso es importante ya que los resultados de la simulacion se veran influenciados
por el tamafo de la malla en las cercanias de la superficie de contacto del fluido con el
ala y por el nimero de Reynolds. En este caso se ha estimado que el espesor para la
primera celda en la interfaz fluido-pared del UAV debe ser de aproximadamente

2.38082 x 105 m, con una tasa de crecimiento de 1.2.

La calidad de la malla generada fue analizada utilizando el criterio del determinante 3 x
3 X 3 para elementos hexaédricos. El determinante calcula la deformacion de las celdas
en la malla utilizando el Jacobiano para cada hexaedro. Un valor de 1 representa un
cubo hexaédrico perfecto, mientras que un valor de 0 o negativo representa un cubo
totalmente invertido. En general valores determinantes por encima de 0.3 son
recomendables para la mayoria de solucionadores, aunque otros aceptan valores

mayores 0.1.

Tabla 2.10. Calidad de la malla de acuerdo con el criterio del determinante 3x3x3.

Rango Elementos Porcentaje

0.15-10.2 17 0.002 %
0.2—-0.25 157 0.021 %
0.25-0.30 225 0.030 %
0.30 - 0.35 229 0.030 %
0.35-0.40 187 0.025 %
0.40 — 0.45 7 0.001 %
0.45—-0.50 5 0.001 %
0.50 — 0.55 21 0.003 %
0.55-0.60 629 0.083 %
0.60 — 0.65 195 0.026 %
0.65—-0.70 458 0.061 %
0.70 — 0.75 46 236 6.115 %
0.75-10.80 26 348 3.485%
0.80 — 0.85 20875 2.761 %
0.85-10.90 24 673 3.263 %
0.90 — 0.95 47 067 6.225%

095-1 588759 77.869 %

(Fuente: Propia)

Los resultados de este analisis se muestran en la Tabla 2.10, donde se puede observar

que la mayoria de elementos se encuentran cerca de 1.
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El modelo numérico se resuelve utilizando el solver CFD Fluent de Ansys que permite
obtener soluciones aproximadas a las ecuaciones diferenciales asociadas al flujo de un
fluido. Dado que el flujo sobre el UAV es turbulento para la condicion de vuelo crucero,
se hace uso del modelo Sparlat-Allmaras, empleado en general para aplicaciones
aeroespaciales, para bajos numeros de Reynolds. Este modelo se ha hecho insensible

en la region afectada por la viscosidad en la capa limite (y* wall = 1).

A continuacion, se definen las condiciones de frontera en cada cara del dominio
computacional del fluido para la condicion de vuelo crucero. La velocidad de flujo y el
angulo de ataque para la condicién crucero se especifican como entrada en todas las
caras del dominio fluido exceptuando la cara de salida, la cara de simetria y la interfaz
de contacto del fluido con el UAV. En la cara de salida se especifica un valor de presion
manomeétrica de salida igual a cero, mientras que las caras en la interfaz de contacto del
fluido con el UAV se mantienen con la condicién de pared (Wall). Los valores de
referencia y propiedades del aire atmosférico utilizados para la simulacién CFD, se
muestran en la Tabla 2.11.

Tabla 2.11. Valores de referencia.

Valor de referencia Cantidad Unidades
Area 0.35139 m?
Longitud 0.34889 m
Densidad 1.225 kg/m3
Viscosidad 1.7894 x 1075 kg/m-s
Velocidad 27.5 m/s
Angulo de ataque 1.38 deg

(Fuente: Propia)

La solucién del modelo numérico se obtiene mediante iteraciones sucesivas, en las que
los valores residuales que se monitorean van disminuyendo hasta que alcanzan un valor
minimo donde se consigue la convergencia. En este caso la convergencia de la solucién

se alcanzo después de 188 iteraciones.

Los resultados de la convergencia se muestran en el Anexo VIII, tanto para los
coeficientes aerodinamicos (sustentacion, arrastre y momento de cabeceo), asi como

para los residuales.
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2.2.2. Estudio numérico de la estructura sélida

El estudio numérico de la estructura de ala sdlida del UAV se conduce en el médulo
ANSYS Static Structural, que permite analizar los esfuerzos y deformaciones sobre
cualquier geometria. El esquema mostrado en la Figura 2.23, ilustra el flujo de trabajo y

las tareas que se deben desarrollar en forma secuencial para realizar el estudio.
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Figura 2.23. Esquema del estudio de la estructura soélida.
(Fuente: Propia)
La geometria de ala solida se modela directamente con la herramienta de ANSYS
Design Modeler, tomando en consideracion las dimensiones especificadas en la Tabla
2.1y 2.2, mostradas en forma esquematica en el Anexo |.

A continuacién, se introducen las propiedades minimas del material indicadas en la
Tabla 2.7 en el Engineering Data de ANSYS y luego se asignan a la estructura sdlida.

Estas propiedades corresponden a la Espuma de Polimero de Alta Densidad.

El mallado se realiza por medio de la herramienta de ANSYS ICEM CFD con la finalidad
de obtener un mallado estructurado, refinado en la raiz y en la punta del ala (ver Figura

2.24). La informacion de la malla generada se indica en la Tabla 2.12.

Tabla 2.12. Informacion de la malla para el estudio de la estructura sélida.

Informacion de la Malla Cantidad
Numero Total de Nodos 138720
Numero Total de Elementos 129987

NODE 22

Tipo de LINE 2 536
Elemento HEXA_8 129 987
QUAD_4 17 118

(Fuente: Propia)
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La calidad de la malla fue evaluada por medio del criterio Aspect Ratio para elementos
cuadrilateros. La Figura 2.25 ilustra los resultados de la evaluacion de la calidad de
malla. En ella se puede observar que alrededor del 94.88 % de elementos tiene un

Aspect Ratio de 1.12. De acuerdo con este criterio de evaluacion los elementos que

toman valores cercanos a uno se asemejan a un cuadrilatero perfecto.
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Figura 2.24. Mallado de la estructura sdlida del UAV.
(Fuente: Propia)
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Figura 2.25. Calidad de la malla de acuerdo con la métrica Aspect Ratio.
(Fuente: Propia)
Como se menciond anteriormente el ala de una aeronave puede modelarse como una
viga en voladizo. La condiciéon de frontera Fixed Support modela correctamente este
comportamiento, ya que restringe los 6 grados de libertad, en este caso de la cara de la
raiz del ala del UAV.
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Posteriormente, se introduce las cargas de vuelo y de peso propio que actiuan sobre el
ala del UAV. Las cargas de vuelo se obtienen importando las presiones directamente
del médulo CFD, previamente solucionado para la condicién de vuelo crucero (C), a
cada una de las superficies de contacto del aire con el ala del UAV. La carga de peso
propio se consigue al introducir la condicion aceleracion de la gravedad (Standard Earth
Gravity). Finalmente se resuelve el modelo numérico que proporciona los valores para

los esfuerzos y deformaciones de la estructura del ala solida.
2.2.3. Estudio numérico de la estructura semimonocasco

Este estudio numérico se conduce de manera similar en el moédulo de ANSYS Static
Structural. La Figura 2.26 muestra del esquema del flujo de trabajo para desarrollar el

estudio numérico de la estructura semimonocasco.

Figura 2.26. Esquema del estudio de la estructura semimonocasco.
(Fuente: Propia)
La geometria de la estructura semimonocasco para el presente estudio ha sido
generada en el software CAD Solidworks e importada al médulo de ANSYS Design
Modeler en formato IGES o STEP (ver Figura 2.27).

Los miembros estructurales (piel, largueros y costillas) del ala semimonocasco se han
modelado como superficies, como es comun en estructuras aeroespaciales, a partir de
la ubicacién de los miembros estructurales y de sus dimensiones finales (ver apartado

“3.1.5.5. Dimensiones finales de la estructura semimonocasco”).

Las propiedades minimas del ABS se obtienen de la Tabla 2.8 y se introducen en el
modulo Engineering Data de ANSYS. Luego se asignan las propiedades del ABS a los
diferentes miembros estructurales, asi como los espesores de las superficies que
forman los miembros estructurales. Después se crean las conexiones rigidas (Bonded

Connections) entre las superficies en contacto en la estructura semimonocasco.
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Figura 2.27. Modelo CAD de la estructura semimonocasco del UAV.
(Fuente: Propia)

El mallado se genera en la opcion Model dentro del médulo ANSYS Static Structural,

con elementos cuadrilateros dominantes, tal como se muestra en la Figura 2.28.

Figura 2.28. Mallado de la estructura semimonocasco del UAV.
(Fuente: Propia)

Las caracteristicas y el tipo de elemento que se utiliz6 para generar la malla se muestra
a continuacion en la Tabla 2.13.
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Tabla 2.13. Informacién de la malla para el estudio numérico de la estructura semimonocasco.

Informacion de la Malla Cantidad
Numero Total de Nodos 7233
Numero Total de Elementos 3779

_ TRI6 39

Tipo de

QUADS8 1290
Elemento

QUAD4 2450

(Fuente: Propia)

La calidad del mallado ha sido verificada con el criterio Aspect Ratio. La Figura 2.29
muestra los resultados de la calidad de la malla para la estructura semimonocasco.
Como se puede observar la mayoria de elementos se encuentran cerca de 1.
Aproximadamente 74.17 % de los elementos tienen un Aspect Ratio en el rango (1 — 2),

mientras que 25.83 % se encuentra en el rango (2 — 5.35).
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Figura 2.29. Mallado de la estructura semimonocasco del UAV.
(Fuente: Propia)
Las condiciones de frontera son las misma introducidas en la estructura de ala sélida.
De igual manera el proceso para ingresar las cargas de vuelo y de peso propio es similar
al descrito para la estructura de ala sdlida. Finalmente, el modelo numérico se resuelve

para obtener los esfuerzos y deformaciones en la condicién de vuelo crucero (C).
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3. RESULTADOS Y DISCUSION

En esta seccion del presente estudio se exponen y discuten los resultados obtenidos
del estudio estructural paramétrico y numérico de un Vehiculo Aéreo No Tripulado tipo
Fuselaje Integrado operando en condiciones de Vuelo Crucero que ha sido desarrollado

en la metodologia, para las estructuras de ala solida y semimonocasco del UAV.
3.1. Estudio paramétrico

En este apartado se incluye los resultados obtenidos del estudio paramétrico para las

estructuras sdlida y semimonocasco.
3.1.1. Condiciones criticas de vuelo simétrico y rafaga

A continuacién, se muestran las condiciones de carga limite obtenidas a partir de la

envolvente de vuelo simétrico y rafaga para el UAV considerado en este estudio.
3.1.1.1. Envolvente de vuelo simétrico

La envolvente de vuelo se elabora de acuerdo con la informacién expuesta en el
apartado “2.1.2.1. Envolvente de vuelo simétrico del UAV”. Los valores de las
velocidades de disefio calculados con las ecuaciones proporcionadas en el Anexo V se

muestran en la Tablas 3.1.

Tabla 3.1. Velocidades de disefo para la envolvente de rafaga y de maniobra.

Velocidades Simbolo Cantidad

Velocidad de disefio crucero Ve 27.50 (m/s)
Velocidad de disefio de picado Vb 38.51 (m/s)
Velocidad de pérdida (+1g) V1 8.89 (m/s)
Velocidad de pérdida (—1g) Vso 13.65 (m/s)
Velocidad de Incidencia de ala (+) V4 17.32 (m/s)
Velocidad de incidencia de ala (—) Ve 16.71 (m/s)

(Fuente: [16])

En la Tabla 3.2 se proporcionan las coordenadas de los puntos criticos de la envolvente
de vuelo simétrico. Estos puntos son de utilidad para estudiar cada una de las

condiciones de vuelo limite de la envolvente de vuelo de la Figura 3.1 (4, D1, E 'y F).

Las dos lineas horizontales trazadas en la Figura 3.1 a una distancia de 1.25-n, y 1.5

n,, corresponden a los factores de carga de prueba y de carga ultima del UAV. Estas
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lineas indican que la estructura del UAV de ser capaz resistir las cargas de prueba sin
distorsion perjudicial y no debe fallar hasta que hayan alcanzado el factor de carga
ultima. En ambos casos estos valores se pueden considerar como factores de

seguridad. [4]

Tabla 3.2. Velocidades y factores de carga de la envolvente de vuelo simétrico de la Figura 3.1.

Punto Factor de carga, n Velocidad, V
Sy 1 8.89 (m/s)
A 3.8 17.32 (m/s)
Dy 3.8 38.51 (m/s)
D, 0 38.51 (m/s)
E -15 27.50 (m/s)
F -1.5 16.71 (m/s)
S, -1 13.65 (m/s)
C 1 27.50 (m/s)

(Fuente: Propia)
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Figura 3.1. Envolvente de vuelo simétrico del UAV.
(Fuente: Propia)
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3.1.1.2. Envolvente de rafaga

La envolvente de rafaga se elabora siguiendo los lineamientos descritos en la
metodologia (ver apartado “2.1.2.2. Envolvente de rafaga del UAV”).

La pendiente de la curva de sustentacion del UAV (C, ) se obtiene al reemplazar los

valores de las Tablas 2.2 y 2.3 en la ecuacion (2.9).

6.6424 - cos(24.51°) 1
C, = = 44933 —
- (6.6424-cos(24.51°))2 6.6424 - cos(24.51°)
7(6.3952) 7(6.3952)

El factor de relacién de masa del avion (u,) se obtiene reemplazando el valor de cada

una de las variables de la ecuacioén (2.11), que se proporcionan en las Tablas 2.1y 2.2.

by = 2 (%278)

= = 7.4096
1.225(0.34889)(4.4933)

El factor de alivio de rafaga (K;) se consigue reemplazando el factor (u4) en la ecuacion

(2.10).

_ 0.88(7.4096)

=—————-=10.5130
9 5.3+ 7.4096

Una vez calculados los valores anteriores, se determina los factores de carga con la
ecuacion (2.8). Para el caso de la velocidad de rafaga media (U,) la ecuacion (2.8) se

reduce a la expresion:
n=140.1541V

Donde la velocidad del aire indicada (V) toma valores desde cero hasta un valor maximo

de velocidad correspondiente a la velocidad crucero de disefo (V).
En el caso de la velocidad de rafaga alta (Us) la ecuacion (2.8) se convierte en:
n=1+0.3083V

Donde la velocidad del aire indicada (V) toma valores que van desde cero hasta un valor

maximo de velocidad correspondiente a la velocidad de picado de disefio (V).

Las coordenadas de los puntos para graficar la envolvente de rafaga (ver Figura 3.2) se
indican en la Tabla 3.3.
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Tabla 3.3. Velocidades y factores de carga de la envolvente de rafaga de la Figura 3.2.

Punto Factor de carga, n Velocidad, V

0, 1 0 (m/s)

] 9.48 27.50 (m/s)
G 6.94 38.51 (m/s)
K —4.94 38.51 (m/s)
H —7.48 27.50 (m/s)
C 1 27.50 (m/s)

(Fuente: Propia)
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Figura 3.2. Envolvente de rafaga del UAV.
(Fuente: Propia)

3.1.1.3. Condiciones de carga limite

En la Figura 3.1 y 3.2 se observa que los factores de carga mas severo ocurren en los
puntos A, D4, F, E, J, G, H y K. Sin embargo, en el presente estudio se analizan
unicamente los puntos pertenecientes a la envolvente de vuelo simétrico (4, D,, F y E),
los mismos que representan las condiciones limite de carga del ala (PHAA, PLAA, NHAA
y NLAA, ver apartados “1.6.1. Condiciones de carga de vuelo basicas” y “2.1.2.3.

Condiciones de carga limite”).
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3.1.2. Equilibrio de fuerzas del UAV

Las fuerzas que actuan sobre la estructura del UAV se han obtenido de acuerdo con la

informacion expuesta previamente en el apartado “2.1.3.4. Equilibrio de Fuerzas del

UAV”. Los resultados obtenidos del calculo de las fuerzas sobre el UAV para las

condiciones de carga limite descritas anteriormente y para la condiciéon de crucero se

muestran en la Tabla 3.4. El signo positivo indica que las fuerzas actuan en direccién

contraria a la de la gravedad.

Tabla 3.4. Fuerzas resultantes sobre el UAV para las condiciones de carga limite y crucero.

Punto  L(N) D(N) My (N) My(Nm) a(deg) 6. (deg) Cy, Cp
A 186.39 2256 0.70 2.50 19.57 —5.57 14434 0.17468
D, 186.39 6.95 3.47 -0.21 3.00 0.09 0.29198 0.01089
F —73.58 6.74 0.65 -194 -10.00 453 —0.6121 0.05612
E —73.58 5.89 1.77 —3.06 —4.45 2.64 —0.2260 0.01810
C 49.05 256 1.7672 0 1.38 0 0.1507 0.00788

(Fuente: Propia)

La Tabla 3.5 proporciona los valores de los coeficientes y fuerzas de sustentacion

individuales que contribuyen a la sustentacion total en cada una de las condiciones limite

de la envolvente de vuelo simétrico y en la condicion crucero (ver Figura 3.1).

Tabla 3.5. Fuerzas y coeficientes de sustentacion del UAV.

(Fuente: Propia)

Punto  Cpaia  Cretevon  Laia Leievon
A 1.6907 —0.2473 218.32 —31.93
D4 0.2881 0.0039 183.91 2.48
F —0.8132 0.2011 —-97.74 24.17
E —0.3429 0.1169 -111.62 38.05
C 0.1507 0 49.05 0

3.1.3. Distribucion de cargas sobre el UAV

A partir de las fuerzas obtenidas para las condiciones de carga limite (4, D;, F, E) y para

la condicion crucero (C) de la envolvente de vuelo simétrico (ver Figura 3.1) se procede

a determinar la distribucion de las cargas de vuelo (sustentacion, inercia y arrastre)

sobre el semispan del ala (ver Figura 3.3, 3.4, 3.5 y 3.6) siguiendo la metodologia de

calculo, descrita en el apartado “2.1.4. Distribucién de cargas sobre el UAV”.

80



150 T T T T T T T T T T

o f— - = =A
.......................... _ el —
................. rea, ~ . Bl =8 =i F -
100 e S )REN E
' 2| -~ - C
E 50 Dol
g- g
S
% _—-—._‘_._N
5
d"""
SO | e - 1
_100 ] 1 1 1 1 ] 1 ] 1 ]
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

y; (m)

Figura 3.3. Distribucién de sustentacion de Schrenk sobre el semispan del ala del UAV.
(Fuente: Propia)
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Figura 3.4. Distribucion de la carga de inercia sobre el semispan del ala sélida del UAV.
(Fuente: Propia)
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Figura 3.5. Distribucion de la carga de inercia sobre el semispan del ala semimonocasco del
UAV.
(Fuente: Propia)
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Figura 3.6. Distribucion uniforme de la fuerza de arrastre sobre el semispan del ala del UAV.
(Fuente: Propia)
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Las curvas de la distribucién de la carga de inercia de las Figuras 3.4 y 3.5 para las
condiciones de la envolvente de vuelo A y D;, se han agrupado convenientemente en
una sola curva dado que ambas condiciones estan sujetas al mismo factor de carga. De

igual manera se hizo con las condiciones F y E.
3.1.4. Diagramas de la fuerza cortante, momento flector y torsién

En esta seccion del presente estudio se presentan los diagramas de cortante, momento
flector en las direcciones normal y tangencial, asi como el diagrama de torsion para la
estructura semimonocasco (ver Figuras 3.7, 3.8, 3.9, 3.10 y 3.11), para las condiciones
de carga limite (4, D4, F, E) y la condicién de crucero (C) de la envolvente de vuelo de la

Figura 3.1.

Los diagramas de cortante y momento flector en las direcciones normal y tangencial
para la estructura de ala sélida se muestran en el Anexo VI. El diagrama de torsién para
el ala sdlido no se ha incluido en el presente estudio (ver subseccion “2.1.5.2. Diagrama

de torsion”).
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Figura 3.7. Diagrama de la fuerza cortante normal para la estructura del UAV semimonocasco.
(Fuente: Propia)
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Figura 3.8. Diagrama de la fuerza cortante tangencial para la estructura del UAV

semimonocasco.
(Fuente: Propia)
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Figura 3.9. Diagrama de momento flector normal para la estructura del UAV semimonocasco.
(Fuente: Propia)
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Figura 3.10. Diagrama de momento flector tangencial para la estructura del UAV.
semimonocasco.
(Fuente: Propia)
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Figura 3.11. Diagrama de torsion para la estructura del UAV semimonocasco.
(Fuente: Propia)
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3.1.5. Dimensionamiento de la estructura semimonocasco

En este apartado se ejemplifica la manera en la que se han obtenido las dimensiones
de los miembros estructurales en cada una de las estaciones del ala para las
condiciones limite de la envolvente de vuelo simétrico. En este caso se ha seleccionado
la condicién limite (4) de la envolvente de vuelo de la Figura 3.1 y la estacion (0) para

ilustrar el proceso de dimensionamiento de los largueros, costillas y piel del UAV.

En el Anexo VIl se incluyen los resultados obtenidos del proceso de dimensionamiento
para los cuatro casos limite de la envolvente de vuelo de la Figura 3.1 (4, D;, F Y E), en

cada una de las estaciones del ala (ver Figura 2.16).
3.1.5.1. Area de las plumas

El primer paso es calcular el area de las plumas es encontrar la ubicacion aproximada
del centro de gravedad de la viga de caja en la estacion (0). Para ello, se utiliza las
coordenadas genéricas del centro de gravedad del perfil aerodinamico (x.; = 0.34287,
Zce = 0.01022), las misma que han sido determinadas con la ayuda de un software CAD.
Estos valores genéricos se multiplican por el valor de la cuerda en la estacion (0) , es
decir la cuerda de la raiz (c,-), que se extrae de la Tabla 2.1 para hallar las coordenadas

locales del centro de gravedad, tal como se muestra a continuacion.
XcGo = Cr " Xcg = 0.463 (m) - 0.34287 = 0.158749m
Zcgo0 = Cr  Zcg = 0.463 (m) - 0.01022 = 0.004732m

Las coordenadas de las plumas respecto al borde de ataque (LE) que se muestra en la
Figura 2.17, se determinan con las coordenadas del perfil aerodinamico para la estacion
(0) y con la ubicacién de los largueros delantero (0.12 - ¢;) y posterior (0.60 - ¢;). (ver
Tabla 3.6).

Tabla 3.6. Coordenadas de las plumas de la estacion (0).

J Xjo (m) Zjo (m)
1 0.0556 —0.0106
2 0.2778 —0.0108
3 0.2778 0.0131
4 0.0556 0.0263

(Fuente: Propia)
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La distancia de las plumas al centro de gravedad se calcula con la ecuacién (2.45). A

continuacion se muestra un ejemplo de calculo para la pluma (1).

$10 = J(xlo - XCG,O)Z + (Zlo_ZCGr°)2

€10 = /(0.0556 — 0.158749)2 + (—0.0106 — 0.004732 )2 = 0.1043 m

Los valores (§;;) para las plumas restantes se muestran en la Tabla 3.7. Los momento
de inercia (Iyx0, 170, Ixz0) S€ determinan mediante las ecuaciones (2.46), (2.47) y

(2.48), sustituyendo el valor del area de la plumas por la ecuacion (2.44).

4 4
2 2 _
Lixo = z Ajo(zjo — zcep)” = Z bo€jo(zj0 — 2ce0)” = 1.1074 x 104y m*
= =

4 4
2 2 _
Ipz0 = ZAjo(xjo - xcc,o) = Z ¢05j0(xj0 - xcc,o) =5.6264 x 10 3¢0 m*
j=1 j=1

4 4
Lz = Z AjO (xjo - xCG,O)(ZjO - ch;,o) = 2 ¢ofjo (xjo - xCG,O)(ZjO - ZCG,O)
j=1 j=1

Iz0 = —1.7229 X 10™*¢y m*

La constante de flexion de material (¢;) se obtiene de la ecuacion (2.43). Los momentos
normal (My ) y tangencial (Mr ) para la condicion limite (4) de la envolvente de vuelo
se obtienen de las Figuras 3.9 y 3.10, respectivamente. El esfuerzo de fluencia (S,) se
obtiene de las propiedades del ABS en la Tabla 2.8 y el factor de seguridad (ng = 1.5)
se consigue del reglamento CS-VLA de la EASA. A continuacion, se muestra un ejemplo
de calculo para la pluma (1).

MT,OIZZ,O - MN,OIxz,O

Sy MN,OIxx,O - MT,OIXZ,O
— == > (Zlo - ch,o)

n = > (xlo - xca,o) -
S Ixx,OIzz,O - Ixz,o

Ixx,OIzz,O - Ixz,O

185x 105 (—2.1198)(1.1085 x 10™*¢y) — (23.2907)(—1.7263 x 10™*¢b,)
1.5 (11085 x 10~*¢, )(5.6239 X 10~3¢p,) — (—1.7263 X 10~*¢b,)?

(23.2907)(5.6239 x 1073¢p,) — (—2.1198)(—1.7263 x 10™%)
(1.1085 X 10~%¢, )(5.6239 X 10-3¢hy) — (—1.7263 X 10— *¢h,)2

(—0.0106 — 0.004732)

(0.0556 — 0.158749) —
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2

m
=3.2708 x 107* —
¢O m

El resto de valores de la constante de flexion del material se muestran en la Tabla 3.7.

El valor de las areas de las plumas se obtiene mediante la ecuacion (2.44), considerando

el valor maximo de la constante de flexion del material (ver Tabla 3.7).
A1 = Pmaxoé10 = 3.3140 X 107(0.1043) = 3.4574 x 107° m? = 34.57 mm?

El area de las plumas restantes se calcula de forma similar y se muestra en la Tabla 3.7.

Tabla 3.7. Area de las plumas para la estacién (0), primera iteracién.
fjo (m) o (mz/m) Ajo (mz)

0.1043  3.2708x10™*  3.4574x 1075

0.1201  2.1557x10™*  3.9787 x 107°

0.1193  2.1065x10™*  3.9552x 1075

4  0.1054 3.3140 x 1074 3.4934 x 1075

w N |~

(Fuente: Propia)

La nueva ubicacion del centro de gravedad se vuelve a calcular con las ecuaciones
(2.49) y (2.50).

4
Yj=1%j04jo

xCG’O = 2 A =0.1740m
j=14
4
ZinA
Zeco = M =0.0043 m
) 1 A
j=1%7

El proceso para determinar la distribucion de area totalmente esforzada en las plumas
de la viga de caja es iterativo y se repite hasta que el resultado converge a un valor
especifico de tolerancia. Esta tolerancia se calcula como la diferencia entre la distancia
del nuevo centro de gravedad y el anterior respecto al origen coordenadas ubicado en
el borde de ataque (LE). La tolerancia absoluta seleccionada para el presente estudio a
partir de la tolerancia absoluta sugerida por [23], es de 1 x 10710, Los resultados finales
para este ejemplo de calculo se obtuvieron después de 948 iteraciones. Las

coordenadas finales del centro de gravedad se muestran a continuacion.

xCG’O = 0.166460 m, ZCG,O = 0.004527m
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El area final de las plumas de la viga de caja en la estacién (0) se muestran en la Tabla
3.8.

Tabla 3.8. Area final de las plumas para la estacién (0).

j 4jo (m?)

1 3.6051 x 1075
2 3.6197 x 1075
3 3.5967 x 1075
4 3.6399 x 107°

(Fuente: Propia)

Con el area de las plumas y las coordenadas del centro de gravedad de la viga de caja
del ala en la estacion (0) se vuelve a calcular las inercias (I, 1770, Ixz0) COn las
ecuaciones (2.46), (2.47) y (2.48).

4
Ixx,o = z AjO(Zjo - Z(;g_o)z =3.6607 x 1078 m*
=1

4
Izz,O = zAjO(xjo - x(;g_o)z = 1.7856 x 107 m*
j=1

4
IxZ,O = ZA]'()(X']'O - xCG'O)(ZjO - ZCG,O) = —5.4404 x 10_8 m4
j=1

3.1.5.2. Espesor de las paredes de la viga de caja

Para determinar los espesores de las paredes de la viga de caja (paneles de piel
superior e inferior y alma de los largueros delantero y posterior), se procede a calcular
la distribucién del flujo de cortante basico o de la seccion abierta (g, ,;), utilizando la
ecuacion (2.51). Los valores de las fuerzas de corte normal (Qy,) Y tangencial (Qr )

para la estacion (0) se extraen de las Figuras 3.7 y 3.8.

Para resolver la ecuacion (2.51) se corta alguna de las paredes que forma la viga de
caja del ala en la estacion (0). En esta pared convenientemente seleccionada el flujo de
cortante sera cero. En este caso se ha seleccionado la pared (12) por facilidad de

calculo.
Ap10 =10
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QT,OIxx,O - QN,OIxz,O
2 A30(x30 - xca,o)

OQn,0lzz0 — Qrolxz0
- ( 2 xzz A3o(Z3o - ch,o)

dp,20 = qp,10 — <
Ixx,OIzz,O - Ixz,O

Ixx,OIzz,O - Ixz,O

_o (3.4971)(3.6607 x 1078) — (—42.0821)(—5.4404 x 1078)
b.23 = (3.6607 x 10~8)(1.7856 x 10-6) — (—5.4404 x 10-8)2

(—42.0821)(1.7856 x 10~6) — (3.4971)(—5.4404 x 10~9)
(3.6607 x 10-8)(1.7856 x 10-6) — (—5.4404 x 10-8 )2

(3.5967 x 107°)(0.0131 — 0.004527 )

(3.5967 x 107%)

(0.2778 — 0.166460) —

qb,23 = 509.65 N/m

Los cortantes para las paredes restantes de la viga de caja en la estacion (0) se

determinan de forma similar y se muestran en la Tabla 3.9.

Tabla 3.9. Distribucion del flujo de cortante basico.

r Pared qpro (N/m)

1 12 0

2 23 509.65
3 34 1320.21
4 41 525.39

(Fuente: Propia)

El flujo de cortante de la seccién cerrada (q; ;) se determina con la ecuacion (2.52), a
partir del flujo de cortante basico (g, ,;) y de las areas de los triangulos (d4,;) que forman
las plumas con el centro de gravedad (CG). La Tabla 3.10 muestra los valores de las

areas de los triangulos formados con el centro de gravedad (ver Figura 2.17).

Tabla 3.10. Area de los triangulos.

r Triangulo dA,, (m?)

1 CG12 1.6920 x 1073
2 CG23 1.3296 x 1073
3 CG34 1.6864 x 1073

4 cG41 2.0460 x 1073

(Fuente: Propia)

q __ Z¢=1 2qpr0dAro
5,00 2 2;4"—:1 dATO
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_ —2[0(1.6920) + 509.65(1.3296) + 1320.21(1.6864) + 525.39(2.0460)]
s.00 = 2(1.6920 + 1.3296 + 1.6864 + 2.0460)

N
dso00 = —589.13 p
El flujo de cortante debido a la torsion (qr ;) se determina con la ecuacion (2.53). El par
de torsion en la estacion (0) se extrae de la Figura 3.11.

T ~ —21.4455
1m0 =554 qa, ~ 2(1.6920 + 1.3296 + 1.6864 + 2.0460)(103)

= —1587.61 N
dr,o = Ol

La distribucion completa del flujo de cortante (g5 ,;) se determina como la suma de todos

los flujos de cortante, tal como se indic6 en la Figura 2.18.
4s,10 = qp,10 1 5,00 T qr0
gs10 = 0 — 589.13 — 1587.61
qs10 = —2176.74 N/m

La Tabla 3.11 muestra los valores restantes del flujo completo de cortante, calculados

de manera similar.

Tabla 3.11. Distribucién completa del flujo de cortante.

r Pared qsyo(N/m)

1 12 —2176.74
2 23 —1667.09
3 34 —856.53
4 41 —1651.35

(Fuente: Propia)

Los espesores de las paredes (ver Figura 2.17) de la viga de caja del ala (t,,;) en la

estacion (0) se determinan con las ecuaciones (2.54) y (2.55).

CIS,12 _ Scy _ Sy
tp10 ng 2ng
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2176.74 185 x 10°
tpio  2(15)

tp10 = 3.5299 x 10™* m = 0.35299 mm

El resto de valores para los espesores de las paredes de la viga de caja se calculan de

forma similar y se indican en la Tabla 3.12.

Tabla 3.12. Espesor de las paredes de la viga de caja en la estacion (0).

r  Pared tpro (M)

1 12 3.5299 x 1074
2 23 2.7034 x 10™*
3 34 1.3890 x 1074

4 41 2.6779 x 107*

(Fuente: Propia)
3.1.5.3. Espesores criticos de pandeo para las paredes de la viga de caja

Como se puede observar en la Tabla 3.12 los espesores resultan ser bastante
pequefios, por lo que es posible que la falla se produzca por pandeo. Por ello se procede
a calcular los espesores criticos de pandeo de la viga de caja con la ecuacion (2.56).

El primer paso es determinar el coeficiente de pandeo de la placa (k). Las placas no son
rectangulares tanto para el alma de los largueros como para los paneles de piel. Asi que
se ha optado por suponerlo y utilizar el valor promedio de la distancia entre largueros
para dos estaciones consecutivas (Estacion 0 y 1) para el caso de los paneles de piel y

la altura promedio en el caso del alma de los largueros.

La Tabla 3.13 muestra los coeficientes (k) obtenidos junto con las relaciones

longitud/ancho de la placa (a,/b,) que se introducen en la Figura 2.19 para estimar el

valor del coeficiente de pandeo.

Tabla 3.13. Coeficiente de pandeo de los paneles de piel y alma de los largueros.

v Pared a,(m) b, (m) a,/by k

1 12 0.265 0.20646 1.28 8.08
2 23 0.265 0.02219 11.94 5.62
3 34 0.265 0.20646 1.28 8.08

4 41 0.265 0.03428 7.73 5.62

(Fuente: Propia)
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El valor de cada uno de las variables de la ecuacion (2.56) se extrae de las Tablas 2.8,

3.11y 3.13 y se reemplazan tal como se muestra a continuacion.

3[12(1 = v2)
tp10 = \/Wbpzqilo

b= | 120~ 03919 (0.20646)2(2176.74)
P10 1(8.08)m2(1.1 x 109) * '

tpa0 = 2.2074 X 1073 m = 2.2074 mm

El resto de espesores de las paredes de la viga de caja se calculan de forma similar y

muestran en la Tabla 3.14.

Tabla 3.14. Espesor de las paredes de la viga de caja en la estacion (0), calculados mediante el

esfuerzo critico de pandeo.

r Pared tpro (M)

1 12 2.2074 x 1073
2 23 5.1518 x 107*
3 34 1.6176 x 1073
4 41 6.8631 x 10~*

(Fuente: Propia)
3.1.5.4. Espesor de las costillas

Finalmente, se procede a calcular el espesor de las costillas empleando la ecuacién
(2.57) y (2.58), utilizando el flujo de cortante maximo de la Tabla 3.11 que actua sobre

viga de caja del ala en la estacion (0).
qsmaxo = 2176.74 N/m

S

QS,méx,O _ Yy
teo Ng

2176.74 185X 106
teco  2(1.5)

teo =3.5299 X 107* m = 0.35299 mm
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Como se puede observar el espesor de la costilla en la estacién (0) es bastante
pequefo. Esto indica que puede ser susceptible a pandeo, asi que se procede a

determinar el espesor critico de pandeo con la ecuacion (2.56).

Para determinar el coeficiente de pandeo de la costilla (k), se utiliza la longitud de la
cuerda local y la altura maxima local del perfil aerodinamico. La relacion longitud/ancho
(ap/bp = ci/himax) s€ introduce en la Figura 2.19 para obtener el coeficiente de pandeo

de la costilla.

¢ 0463
hpax  0.0430

3[12(1 — v2)
teo = \]wbpzqs,méx,o

=10.77 - k =5.62

(0.0430)2(2292.80) = 8.7501 X 10™* m = 0.87501 mm

3] 12(1-0.3912)
€0 1(5.62)m2(1.1 x 109)

3.1.5.5. Dimensiones finales de la estructura semimonocasco

A partir de las dimensiones de los componentes de la estructura semimonocasco para
las condiciones limite de la envolvente de vuelo (ver Figura 3.1), se procede a establecer

el tamano apropiado que tendran los largueros, costillas y piel del UAV.

L
[N 4
I —_—
tua
.
]
&y
4
Cai
—-— —
| |
by

Figura 3.12. Perfil del larguero delantero y posterior del ala.
(Fuente: Propia)
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La Figura 3.12 ilustra la forma geométrica que utilizaran los largueros delantero y
posterior, ademas de los parametros que definen la geometria de la seccién transversal
del larguero. Los valores de estos parametros han sido definidos a partir de las areas
maximas de las plumas y de los espesores maximos del alma de los largueros, tomados

de las tablas mostrados en el Anexo VII.

Los valores de las dimensiones geométricas de la Figura 3.12 se muestran en la Tabla
3.15 para el larguero delantero y en la Tabla 3.16 para el larguero posterior en las
estaciones (0) y (4) de la Figura 2.16. Los valores mostrados en las Tablas 3.15y 3.16

han sido aproximados a partir de los valores calculados en el Anexo VII.

Tabla 3.15. Dimensiones geométricas del larguero delantero.

Parametro Estacion 0  Estacion 5

hy 36.90 mm 15.94 mm
by s 13 mm 13 mm
by,i 13 mm 13 mm
tys 3mm 3mm
tyi 3mm 3mm
ta 1 mm 1 mm

(Fuente: Propia)

Tabla 3.16. Dimensiones geométricas del larguero posterior.

Parametro Estacion 0  Estacion 5

h; 23.88 mm 10.32 mm
by, s 13 mm 13 mm
by 13 mm 13 mm
tps 3mm 3mm
tyi 3mm 3 mm
ta 1mm 1mm

(Fuente: Propia)

El espesor seleccionado para las 5 costillas es de 1 mm. Este valor ha sido aproximado
a partir del valor obtenido de la condicion limite (A) de la envolvente de vuelo en la

estacion (0) que se muestra en la Tabla A7.14 del Anexo VII.

El espesor seleccionado para los paneles de piel superior e inferior (paredes (34) y (12)
de la viga de caja del ala) es de 2.3 mm. Este valor es un aproximado establecido a partir

del valor maximo del espesor entre ambos paneles. Los valores maximos del espesor
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se obtuvieron de las condiciones limite (4) y (D;) de la envolvente de vuelo en la estacion

(0). Los resultados se muestran en la Tabla A7.10 y A7.11 del Anexo VII.

La informacion mostrada en esta subseccion se utilizd para elaborar el modelo CAD de

la estructura semimonocasco de la Figura 2.27.
3.1.6. Esfuerzos de flexiéon y factor de seguridad del UAV

El andlisis de esfuerzo se realiza a partir de algunas consideraciones que permitan el
calculo analitico de los esfuerzos en algunas posiciones a lo largo del semispan. Estas
consideraciones surgen de la dificultad inherente que supone determinar los esfuerzos
principales en una viga en voladizo de seccion asimétrica variable, sometida a cargas
de flexion, corte y torsidon, mediante los métodos analiticos convencionales descritos en
los textos de mecanica de materiales. En esta seccion se procede a determinar los
esfuerzos de flexion y factores de seguridad a la flexion para la estructura
semimonocasco dimensionada y de la estructura de ala solido. No se tomara en cuenta
en este analisis los esfuerzos de corte producidos por la flexién y la torsién, ni el efecto
del barrido del ala. Los resultados obtenidos en esta seccidon serviran para contrastar
con los resultados del estudio por elementos finitos de ambas estructuras. Los esfuerzos
de flexion y factores de seguridad se determinaran en los puntos (P1, P2, P3 y P4)
mostrados en la Figura 3.13. Estos puntos corresponden a la ubicacién de las plumas
(booms) de la estructura semimonocasco. Las coordenadas genéricas de estos puntos
de analisis respecto al borde de ataque (LE) del perfil aerodinamico del UAV, se

muestran en la Tabla 3.17.
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LE L= [
'_
Pl F2

Figura 3.13. Puntos de analisis del esfuerzo de flexién sobre el UAV.
(Fuente: Propia)

Tabla 3.17. Coordenadas de los puntos de analisis de esfuerzo del UAV.

Puntos  Coordenada x;; (m)  Coordenada z;; (m)

P1 0.12 —0.02296125
P2 0.60 —0.02325772
P3 0.60 0.028326016
P4 0.12 0.056731671

(Fuente: Propia)
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3.1.6.1. Estructura semimonocasco

A partir de las dimensiones finales de los largueros se procedera a recalcular los
esfuerzos de flexién y factor de seguridad de las plumas de la viga de caja del ala para
la condicion de vuelo crucero (C) de la envolvente de vuelo de la Figura 3.1. Los
esfuerzos de flexion (g, j;) se pueden determinar con la expresion de la izquierda de la
ecuacion (2.43).

My ilyx; — Mr;l

Oy ii = Xl (x X,
yji — = 2 ji T ACG,i
Ixx,ilzz,i - Ixz,i Ixx,ilzz,i - Ixz,i

Mpil,,; — Myl
) _ T,itzz,i N,i J;Z,l (Zji _ ZCG,i)

Mientras que el factor de seguridad de la estructura (n;) se puede calcular con la

expresion de la derecha de la ecuacion (2.43).

Sy

s

Oy,ji =
Los momentos normales (My ;), los momentos tangenciales (Mr;) se obtiene de las
Figuras 3.9 y Figura 3.10 respectivamente. La resistencia de fluencia a la traccion (S,,)

del material se obtiene de la Tabla 2.8.

La Tabla 3.18 muestra las coordenadas del centro de gravedad (xcs;, Zcg:), las
coordenadas de las plumas (x;, z;), y las inercias (Iyy;, I,zi» Iyz;), del perfil
aerodinamico genérico para la estructura semimonocasco. Los valores de la inercia y
del centro de gravedad en cada estacion (i) del ala se obtienen multiplicando el valor

genérico por el valor de la cuerda elevado a la potencia correspondiente.

Tabla 3.18. Coordenadas del centro de gravedad vy las inercias del perfil aerodinamico genérico

para la estructura semimonocasco.

Parametro Cantidad
XcGi 0.35952579
ZcGi 0.00977858
Lyx,i 2.7130 x 1073
Lz 6.8189 x 107>
Lisi 0.00260104

(Fuente: Propia)

Los resultados para los esfuerzos normales debidos a la flexién en el plano normal y

tangencial del ala junto con los factores de seguridad, calculados para los puntos (P1,
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P2, P3 y P4) de la Figura 3.13 en cada una de las estaciones del ala de la Figura 2.16,
para la condicion crucero (C) de la envolvente de vuelo de la Figura 3.1, se ilustran en

las Tablas 3.19 y 3.20, respectivamente.

Tabla 3.19. Esfuerzo de flexion en (MPa) para la estructura semimonocasco.

Estacion (i)

Punto
0 1 2 3 4
P1 0.0427 0.0395 0.0289 0.0116 0
P2 0.0622 0.0575 0.0420 0.0168 0
P3 —0.0201 —0.0185 —0.0136 —0.0055 0
P4 —0.0843 —0.0780 —0.0570 —0.0229 0

(Fuente: Propia)

El signo negativo en los esfuerzos de flexion de los puntos P3 y P4 en cada una de las
estaciones del ala, indica que estos puntos ubicados en la superficie superior del ala se
encuentran sometidos a esfuerzos de compresion, mientras que los puntos P1 y P2
ubicados en la superficie inferior del ala se encuentran sometidos a esfuerzos de

traccion.

Tabla 3.20. Factores de seguridad para la estructura semimonocasco.

No. de Estacion (i)

Pluma (j) 0 1 2 3 4
1 43296 468.35 640.47 1589.2 -
2 297.51 321.54 440.26 1098.6 -
3 922.11 998.08 1363.7 3371.0 -
4 219.36 237.11 324.61 809.48 -

(Fuente: Propia)
3.1.6.2. Esfuerzos de flexion en la estructura sélida

En vista de que la estructura sélida no puede ser dimensionada, puesto que no se puede
definir ni modificar ninguna de las caracteristicas geométricas del ala. Esta seccioén se
enfoca en determinar los esfuerzos normales y factores de seguridad ocasionados por
las cargas de vuelo en crucero para la seccidén del ala sélida hecha de espuma de
polimero de alta densidad. Los esfuerzos normales debido a la flexion y los factores de
seguridad se determinan de la misma manera que se hizo para la estructura de ala

semimonocasco. Los valores de las inercias (I, ;, I,;, Ixz;) Y las coordenadas del centro
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de gravedad (xg i, Z¢g ;) del perfil aerodinamico genérico obtenidos de un software CAD

se muestran en la Tabla 3.21.

Tabla 3.21. Coordenadas del centro de gravedad vy las inercias del perfil aerodinamico genérico

para la estructura sélida.

Parametro Cantidad
XcGi 0.3745
ZcGi 0.0106
Lyx,i 2.7130 x 1073
Lz 6.8189 x 10~°
Lz 0.00260104

(Fuente: Propia)

Los momentos normal (My;) y tangencial (Mr;) para cada estacion del ala en la
ecuacion (2.43) se obtienen de las Figuras A6.3 y A6.4, respectivamente. La resistencia
de fluencia a la traccion del material (S,), se obtiene de la Tabla 2.7. Los esfuerzos
normales debidos a la flexion del ala en los planos normal y tangencial y los factores de
seguridad se han calculado para la condicion crucero (C) de la envolvente de vuelo de

la Figura 3.1 en las mismas estaciones de la Figura 2.16 (ver Tabla 3.22 y Tabla 3.23).

Tabla 3.22. Esfuerzos de flexion en (MPa) para la estructura solida.

Estacion
Punto
1 2 3 4
P1 0.0762 0.0647 0.0450 0.0180 0
P2 0.1115 0.0946 0.0656 0.0262 0
P3 —0.0337 —0.0286 —0.0199 —0.0080 0
P4 0.1481 —0.1257 —0.0872 —0.0348 0

(Fuente: Propia)

Tabla 3.23. Factores de seguridad para la estructura solida.

Estacion
Punto
0 1 2 3 4
P1 10.50 12.36 17.80 44.36 —
P2 7.17 83.83 12.19 30.51 -
P3 23.75 27.96 40.20 99.97 —
P4 5.40 6.37 9.18 22.96 —

(Fuente: Propia)
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3.2. Estudio numérico

En esta seccion del presente documento se exponen los resultados obtenidos del
estudio numérico mediante el método de los elementos finitos de las estructuras sélida

y semimonocasco del UAV, llevado a cabo utilizando el software de ANSYS 18.
3.2.1. Estudio numérico CFD del UAV

En este apartado se proporcionan los resultados de la distribucion de presién sobre el
UAV conseguidos del estudio CFD que seran de utilidad para investigar el

comportamiento de las estructuras sélida y semimonocasco.
3.2.1.1. Estudio de independencia de malla

Una vez que se ha desarrollado el estudio numérico CFD, el siguiente paso es realizar
un analisis de independencia de malla con la finalidad de determinar el tamafio minimo
de la malla a partir del cual los coeficientes aerodinamicos (sustentacion, arrastre y
momento de cabeceo) ya no son sensibles al refinamiento de la malla.

0.135 g— T T T T T T 0.016
A A
W
0.0155
0.13
0.015
0.125
= 0.0145
Q =]
o;' =
0.12 0.014
0.0135
0.115 |
0.013
0.11 ; ; ; ; ; ; : 0.0125
1 2 3 4 5 6 7
Ndmero de Nodos «10°

Figura 3.14. Estudio de la independencia de Malla de la simulacion CFD del UAV.
(Fuente: Propia)
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En este caso se experimentd con 5 tamanos de malla diferentes. En el Anexo IX se
muestra una tabla con los resultados del estudio de independencia de malla de todos
los coeficientes aerodinamicos. En ella se ha calculado el error relativo entre dos mallas
consecutivas. Mientras que la Figura 3.14 ilustra la grafica del estudio de independencia

de malla, la misma que se ha logrado con aproximadamente 782 932 nodos.

3.2.1.2. Distribucion de presion

En esta subseccion se presenta la distribucion de presion sobre la superficie de contacto
entre el aire y el UAV para la condicion de vuelo crucero (C). De esta distribucion surgen
las cargas de vuelo que se introducen en el médulo estructural estatico para las
estructuras de ala solida y semimonocasco. La distribucion de presion resultante se

ilustra en la Figura 3.15, para la superficie superior e inferior del UAV.

0 0350 0700 (m) e I
S — ]
0175 0525 2

Figura 3.15. Distribucion de presion sobre la cara superior e inferior del UAV.
(Fuente: Propia)

3.2.1.3. Coeficientes aerodinamicos

Los coeficientes y fuerzas aerodinamicas de sustentacion y arrastre obtenidos de la
simulacion CFD en ANSYS, se presentan en la Tabla 3.24. Junto a estos se ha incluido
los valores obtenidos del software XFLR5 y del andlisis de regresion para fines

comparativos.
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Tabla 3.24. Coeficientes y fuerzas aerodinamicas sobre el UAV.

Parametro CFD XFLRS  Analisis de Regresion
Angulo de ataque, a(deg) 1.38 1.38 1.38
Coeficiente de sustentacion, ¢;  0.13334  0.161 0.1507
Coeficiente de arrastre, Cp 0.012797  0.008 0.00788
Fuerza de sustentacion, L(N) 43.41 52.41 49.05

Fuerza de arrastre, D(N) 4.17 2.60 2.56

(Fuente: Propia)
3.2.2. Estudio numérico estructura solida

En este apartado se incluye los resultados del estudio de independencia de malla de la
estructura sélida, las reacciones en el extremo empotrado y la distribucion de esfuerzos

y deformacion a través de toda la estructura del UAV.
3.2.2.1. Estudio de independencia de malla

Una vez que se desarrolld la simulacion se procede a realizar el analisis de

independencia de malla para el estudio estructural estatico del UAV de ala sdlida.
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Figura 3.16. Estudio de independencia de malla para la estructura sélida (esfuerzos maximos).
(Fuente: Propia)
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Figura 3.17. Estudio de independencia de malla para la estructura sélida (deformaciones
maximas).
(Fuente: Propia)
En este caso se monitorea el esfuerzo normal en la direccidon z y la deformacién en la
direccién y. El andlisis de independencia de malla se ha realizado disminuyendo el
tamano de los elementos finitos en las direcciones x, y y z, de manera que se pueda
observar el efecto de refinamiento de la malla en los resultados de esfuerzo y

deformaciéon maximas.

Los resultados del estudio de independencia de malla se presentan en forma grafica en
las Figuras 3.16 y 3.17 para los esfuerzos y deformaciones, respectivamente. En estos
resultados se observa que la convergencia para el esfuerzo maximo se alcanza con un
error relativo del 0.86% entre las ultimas iteraciones, mientras que para la deformacion

maxima el error relativo resulta menor al 0.23% (ver Anexo IX).
3.2.2.2. Reacciones en la estructura de ala sdlida

En esta subseccion se presentan los valores obtenidos para las reacciones en el
extremo empotrado ubicado en la raiz del ala. La Tabla 3.25 muestra el valor de las
reacciones calculadas a partir de las cargas de vuelo y de peso propio provenientes del
modulo ANSYS FLUENT y de las propiedades del material, respectivamente.
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Adicionalmente, en esta tabla se ha incluido las reacciones a las cargas de vuelo y de

peso propio estimadas previamente (ver Figuras A6.1, A6.2, A6.3 y A6.4).

Tabla 3.25. Reacciones en la raiz de la estructura sélida del UAV.

Reaccion FEM Estimado
E, (N) —1.5883 —0.9268
F, (N) -10.222 —14.1708
E, (N) —0.5457 -

M, (Nm) 5.6384 7.0851

M, (Nm)  —0.50598 —0.5039

M,(Nm) —0.67403 -

(Fuente: Propia)

En la Tabla 3.25 se observa una diferencia entre los resultados. La razén principal de
esta diferencia es que las cargas de vuelo no son iguales, esto se puede ver con claridad
en la Tabla 3.24 donde se muestra el valor de las fuerzas aerodinamicas que actuan
sobre el UAV.

3.2.2.3. Esfuerzos y deformaciones en la estructura sélida

En la Figura 3.18, 3.19, 3.20, 3.21, 3.22 y 3.23 se muestran la distribucion del esfuerzo
normal (eje z), esfuerzo de corte (plano xz) y esfuerzos equivalentes (Von Mises). En

cada una de estas figuras se indica la ubicacion del esfuerzo maximo y minimo.

Figura 3.18. Esfuerzo normal de la estructura solida (superficie superior).
(Fuente: Propia)
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Figura 3.19. Esfuerzo normal de la estructura sélida (superficie inferior).
(Fuente: Propia)
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Figura 3.20. Esfuerzo de corte de la estructura sélida (superficie superior).
(Fuente: Propia)
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Figura 3.21. Esfuerzo de corte en la estructura sélida (superficie inferior).
(Fuente: Propia)
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Figura 3.22. Esfuerzo Von Mises en la estructura sélida (superficie superior).
(Fuente: Propia)
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Figura 3.23. Esfuerzo Von Mises en la estructura sélida (superficie inferior).
(Fuente: Propia)
Los esfuerzos normales maximos (traccion y compresion) ocurren en la superficie del
ala solida del UAV, especificamente en la raiz del ala (ver Figuras 3.18 y 3.19). El valor
mas bajo para el esfuerzo normal se origina en el plano xz que pasa por el centroide de
la seccion transversal del ala y disminuye a medida que se aleja de la raiz del ala. De
manera similar ocurre con el esfuerzo Von Mises (ver Figura 3.22 y 3.23).

El comportamiento del esfuerzo cortante en el plano xz es un tanto diferente, no obstante
los esfuerzos maximos ocurren también en las superficie del ala (ver Figuras 3.20 y
3.21).

En la Figura 3.24 se muestra la deformacion total de la estructura sélida del UAV, junto

con la ubicacién de las deformaciones maximas y minimas.
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Figura 3.24. Deformacion total de la estructura sélida.
(Fuente: Propia)
La deformacion total maxima del ala se presenta en el borde de fuga en la punta del ala,
mientras que la deformacién total minima se ubica en el borde de ataque de la raiz del

ala.
3.2.3. Estudio numeérico estructura semimonocasco

En esta subseccion se presentan los resultados del estudio de independencia de malla
de la estructura semimonocasco, asi como las reacciones en el extremo empotrado y la

distribucion del esfuerzo y deformacion a través de toda la estructura del UAV.
3.2.3.1. Estudio independencia de malla

En las Figuras 3.25 y 3.26 se muestra los resultados del estudio de independencia de
malla. El estudio se inicié con un tamafio malla de 25 mm para los elementos finitos de
las costillas, largueros y piel. Este tamafio se fue refinando en cada uno de los miembros
estructurales por separado y se monitoreo el cambio en el valor de los esfuerzos

normales y deformaciones estructurales maximos.

La independencia de malla para la estructura semimonocasco se consigue rapidamente
para las costillas y los largueros, no siendo asi para la piel cuyo valor maximo y minimo
de esfuerzo y deformacion contintia incrementandose ligeramente al ir reduciendo el
tamafo de la malla (ver Figuras 3.25 y 3.26). Sin embargo, el incremento resulta

pequeio.

El error de convergencia para el esfuerzo normal maximo es de aproximadamente

1.86%, mientras que para la deformacion total maxima es del 1.51% (ver Anexo IX).
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Figura 3.25. Estudio de independencia de malla para la estructura semimonocasco (esfuerzos
maximos).
(Fuente: Propia)
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Figura 3.26. Estudio de independencia de malla para la estructura semimonocasco

(deformaciones maximas).
(Fuente: Propia)
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3.2.3.2. Reacciones en la estructura semimonocasco

Las reacciones en la raiz del ala del UAV mediante el estudio por el método de los
elementos finitos para la estructura de ala semimonocasco se muestra en la Tabla 3.26.
Ademas, se incluye las reacciones obtenidas a partir de la distribucion de las cargas de

vuelo y de peso propio sobre el UAV (ver Figuras 3.7, 3.8, 3.9y 3.10).

Tabla 3.26. Reacciones en la raiz de la estructura semimonocasco del UAV.

Reaccion FEM Estimado
E. (N) —0.86568 —1.1193
F, (N) —2.7587 —6.4649
E, (N) —0.93624 -

M, (Nm) 0.49274 0.5804

M, (Nm) —0.27047 —4.0202

M,(Nm) 0.86982 4.9046

(Fuente: Propia)
3.2.3.3. Esfuerzos y deformaciones en la estructura semimonocasco

Los esfuerzos normales (eje z), esfuerzos cortantes (plano xz) y esfuerzos equivalentes
(Von Mises), obtenidos a partir del analisis por elementos finitos se muestran en las
Figuras 3.27, 3.28, 3.29, 3.30, 3.31 y 3.32. La deformacion total de la estructura de ala
semimonocasco se muestra en las Figura 3.33 y 3.34. En todas estas figuras los
resultados para la estructura interna (costillas y largueros) y externas (piel) se muestran
por separado.
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Figura 3.27. Esfuerzo normal en la estructura semimonocasco (piel).
(Fuente: Propia)
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Figura 3.28. Esfuerzo normal en la estructura semimonocasco (costillas y largueros).
(Fuente: Propia)

Figura 3.29. Esfuerzo de corte en la estructura semimonocasco (piel).
(Fuente: Propia)

Figura 3.30. Esfuerzo de corte en la estructura semimonocasco (costillas y largueros).
(Fuente: Propia)
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Figura 3.31. Esfuerzo Von Mises en la estructura semimonocasco (piel).
(Fuente: Propia)

Figura 3.32. Esfuerzo Von Mises en la estructura semimonocasco (costillas y largueros).
(Fuente: Propia)
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Figura 3.33. Deformacion total en la estructura semimonocasco (piel).
(Fuente: Propia)
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Figura 3.34. Deformacion total en la estructura semimonocasco (costillas y largueros).
(Fuente: Propia)

3.3. Verificacion de resultados

En este apartado se procede verificar la validez de los resultados obtenidos del estudio
paramétrico y numérico del UAV operando en condiciones de crucero. Los resultados
de ambos estudios se comparan entre si y adicionalmente se contrastan con resultados

proporcionados en articulos del domino publico, referentes al tema.

3.3.1. Verificacion de la simulacion CFD

Una vez que se ha concluido la simulacion, el paso siguiente es verificar que los
resultados obtenidos del estudio CFD sean los correctos. Dado que no existe un estudio
numeérico o experimental para la geometria con la que se ha desarrollado este trabajo,
se procedera a comparar los resultados de la simulacién CFD con los valores obtenidos
mediante el método “Lifting Line Theory, LLT” empleado por el software XFLRS5. El error
relativo calculado a partir de los datos proporcionados en la Tabla 3.24 se indican en la
Tabla 3.27, considerando el resultado de la simulacion CFD como el valor mas proximo
al real (ver Tabla 3.1).

Tabla 3.27. Error relativo entre los coeficientes y fuerzas aerodinamicas sobre el UAV.

Parametro Error

Coeficiente de Sustentacion, C;  20.74%
Coeficiente de Arrastre, Cp 37.48%

(Fuente: Propia)

En [14] se presenta una comparacion de la curva de sustentacion obtenida en algunos
trabajos previos realizados sobre el modelo real del Skywalker X-8, como una forma de
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validacion del estudio. En la Tabla 3.28 se muestra el valor del coeficiente de
sustentacion calculado para la condicion de vuelo crucero y el error relativo respecto a

la simulacion CFD del presente estudio.

Tabla 3.28. Diferencia con el coeficiente de sustentacion del Skywalker X-8.

Estudio C, Diferencia
Arteaga 0.15125 13.43%
Gryte 0.12220 8.35%
Yalama 0.129141 3.15%
CFD Yalama 0.187572 40.67%

(Fuente: [14])

Los resultados de estudios previos mostrados en la Tabla 3.28 se encuentran préximos
respecto al valor predicho en este estudio por la simulacion CFD. Sin embargo, en el
estudio CFD de Yalama la diferencia es considerable, debido en gran parte a las
condiciones de vuelo y a las simplificaciones en la geometria del Skywalker X-8
consideradas en este estudio. Cada una de ellas cobra relevancia en una simulacién
CFD. Por ejemplo, en este estudio la geometria no considera el fuselaje, los winglets,
angulo diedro, entre otros. Estas resultan ser fuentes importantes de variabilidad para
el estudio CFD. Por tanto, los resultados obtenidos en el presente estudio son validos y

comparables a los obtenidos en estudios anteriores para el Skywalker X-8.
3.3.2. Verificacion de la simulacién estructural

La resultados simulacion de estructura sdlida y semimonocasco se contrastan con los
resultados de los calculos analiticos realizados en el apartado “3.1.6. Analisis del
esfuerzo de flexion y factor de seguridad del UAV”, y con las distribuciones de esfuerzo

en estudios previos similares de dominio publico.

Al comprobar los esfuerzos normales de las Tablas 3.20 y 3.21, se observa que las
magnitudes del esfuerzo normal estan dentro del rango y orden de magnitud (esto es
decenas de mega-pascales) que predicen las Figura 3.18, 3.19, 3.27 y 3.28. Esto resulta
aceptable y de alguna manera ofrece una idea de la magnitud de los esfuerzos maximos

y minimos, aunque no predice la ubicacién exacta donde ocurren.

A continuacion, se verifica que los contornos graficados del esfuerzo Von Mises vy
deformacion total mostrados en las Figuras 3.35 y 3.36 correspondan verdaderamente

al comportamiento esperado para una estructura de ala semimonocasco y soélida.
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Figura 3.35. Esfuerzo Von Mises y deformacién total de la estructura semimonocasco del UAV.
(Fuente: Propia)
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Figura 3.36. Esfuerzo Von Mises y deformacion total de la estructura sélida del UAV.
(Fuente: Propia)

En [27], se muestra los resultados de un estudio desarrollado en ANSYS Workbench
sobre las caracteristicas de inestabilidad aeroelastica de un ala de avién. Entre los
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resultados presentados en este articulo se muestra una grafica para el esfuerzo Von

Mises y la deformacion total, (ver Figura 3.37).

, A : k-

— —

Figura 3.37. Esfuerzo Von Mises y deformacion total de una estructura sélida.
(Fuente: [27])

Al comprobar la forma de los contornos de la Figura 3.36 con los mostrados en las Figura
3.37, se puede ver claramente que la distribucion de esfuerzos y deformaciones sobre
la estructura del UAV son similares. Lo que indica que el modelamiento fue realizado
adecuadamente.

También se puede observar que los esfuerzos maximos y minimos se presentan en la
raiz del ala, aunque ligeramente desplazados hacia atras, mientras que la deformacién
maxima se halla en la punta y la deformaciéon minima se halla en la raiz del ala. Este

comportamiento concuerda totalmente con lo que predice este estudio.

% %
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Figura 3.38. Deformacion total y esfuerzo Von Mises de una estructura semimonocasco.
(Fuente: [26])
En [26], se ha desarrollado el disefio de un ala trapezoidal semimonocasco de avion,
mediante el método de los elementos finitos. Entre los resultados de este articulo se
muestra una grafica para el esfuerzo Von Mises y la deformacion total del ala. Los

contornos resultantes del esfuerzo y la deformacion se muestran en la Figura 3.38. De
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igual manera que para el ala sélida la magnitud de los esfuerzos y deformaciones no

son de interés en este caso.

El comportamiento del esfuerzo Von Mises es mas severo en la Figura 3.38 que el
mostrado en la Figura 3.35, esto se debe principalmente a la intensidad de la carga. Por
otro lado, la deformacion total de la Figura 3.35 manifiesta un comportamiento bastante
similar, aunque influenciado en parte por el barrido del ala. Asi mismo se puede afirmar
que los resultados mostrados en las Figura 3.35 concuerdan con lo que predice la Figura
3.38.

3.4. Discusion de resultados

En esta seccion del presente documento se discuten los resultados obtenidos para los
esfuerzos y deformaciones de la estructura sélida y semimonocasco provenientes del
estudio estructural estatico mediante el método de los elementos finitos, para la
condicién de vuelo crucero. En la Tabla 3.29 se muestra un resumen de los resultados

mas relevantes para ambas estructuras que sera discutido a continuacion.

En la Tabla 3.29 se observa claramente que el peso de la estructura semimonocasco
es mayor al de la estructura solida en un factor de 1.7. Esta diferencia esta regida por la
clara diferencia que existe en la densidad de ambos materiales (ver Tablas 2.7 y 2.8).
No obstante, la diferencia en el peso de ambas estructuras se puede disminuir si se
optimiza el peso de la estructura semimonocasco. Pues como sugieren las Figuras 3.31
y 3.32 existen zonas de la estructura que no estan sujetas a condiciones esfuerzo
bastante severas, asi que reducir el peso en estas zonas posiblemente no afecte de
manera significativa la resistencia de la estructura. Este aspecto confiere a la estructura
semimonocasco una ventaja considerable respecto a la sdlida, puesto que, como se
observa en las Figuras 3.22 y 3.23 retirar material en la estructura sélida disminuye
considerablemente la capacidad de resistencia de toda la estructura y la hace
susceptible a la rotura. Por otro lado, reducir la densidad del material podria ayudar a
optimizar el peso, sin embargo, no se debe olvidar que esto tiene un efecto adverso en

la resistencia propia del material.

La principal desventaja de la estructura semimonocasco, para que resulte viable en
términos de masa, es que la carga util debe ser lo suficientemente grande y las
condiciones de operacion bastante adversas para que se justifique la ganancia en masa

de la estructura, a costa del incremento en la resistencia.
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Tabla 3.29. Comparacion de los resultados de las estructuras de ala sélida y semimonocasco.

Caracteristica

Caso 1

Caso 2

Estructura
Material

Masa de la
estructura
Volumen de la
estructura
Esfuerzo normal
(eje z)

Esfuerzo cortante

(plano xz)

Esfuerzo Von Mises

Deformacion (eje y)

Deformacion total

Factor de seguridad

minimo

Solida

Espuma de Polimero de Alta

Densidad (HDPF)

Masa = 1.1244 kg

Vol.= 6.6143 x 1073 m3

Ozmax = 0.18784 MPa
Ozmin = —0.20964 MPa
Tyzmax = 0.0295999 MPa
Tyzmin = —0.031165 MPa
Omax = 0.1585 MPa

Omin = 5.7683 X 1073 MPa
8y max = 15.552mm

8y min = —0.042573 mm
Omax = 15.56 mm

Smin = 0 mm

FS =5.0474

Semimonocasco
Acrilonitrilo Butadieno
Estireno (ABS)

Masa = 19117 kg

Vol.= 1.8928 X 1073 m?3

Ozmax = 0.099586 MPa
Ozmin = —0.13438 MPa
Tyzmax = 0.090702 MPa
Tyzmin = —0.1531 MPa
Omax = 0.5797 MPa

Omin = 24094 X 10”7 MPa
8y max = 0.11272 mm

8y min = —0.076548 mm
Omax = 0.11326 mm

Smin = 0 mm

FS > 15

(Fuente: Propia)

El esfuerzo Von Mises maximo en la estructura semimonocasco resulta mayor en un
factor de 3.66 al esfuerzo maximo en la estructura solida, mientras que el esfuerzo Von

Mises minimo es bastante pequefio en relacion con la estructura solida.

En las Figuras 3.31 y 3.32 se observa que gran parte de los elementos de la estructura
semimonocasco estan sujetos a esfuerzos de Von Mises considerablemente pequefios.
Mientras que en la alternativa sélida estos esfuerzos son considerablemente grandes
en varias zonas del ala (ver Figura 3.22, 3.23). Los esfuerzos de Von Mises maximos
del ala semimonocasco se localizan en las uniones entre costillas y largueros, con un
area de influencia bastante pequefa (ver Figura 3.39). Mientras que en el ala sélida
estos se ubican en la superficie del ala y su area de influencia es considerablemente

mayor (Figura 3.40).
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Figura 3.39. Esfuerzo Von Mises maximo en la estructura semimonocasco.
(Fuente: Propia)
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Figura 3.40. Esfuerzo Von Mises maximo en la estructura solida.
(Fuente: Propia)
En la Figura 3.40 también se observa que el valor mas pequefio del esfuerzo Von Mises
se ubica sobre el plano xz cerca del centroide del ala. Este comportamiento era de
esperarse puesto que el plano xz separa la zona de traccion y de compresion del ala,

en una viga en voladizo.

La Figura 3.24 muestra que la deformacién total maxima que se produce en la estructura
de ala sdlida, ocurre en el borde de fuga de la punta del ala, y esta disminuye a medida

que se acerca a la raiz del ala.

Por otro lado, la Figuras 3.33 muestra que la deformacién total maxima ocurre en el
panel superior de la viga de caja de la estructura semimonocasco mas cercano a la raiz
del ala 'y cuyo valor disminuye hasta alcanzar la punta del ala. De igual manera la Figura

3.34 muestra que la deformacién total de los miembros internos de la estructura
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semimonocasco (costilla y largueros). En ella se observa que el larguero delantero es el
mas afectado pues las deformaciones son mayores que en el larguero posterior (ver
Figura 3.41). Por otra parte, las costillas son afectadas parcialmente por los esfuerzos,
siendo que las deformaciones mas grandes ocurren cerca del borde ataque y
disminuyen en direccion al borde de fuga. También se observa que las deformaciones

aumentan en direccion a la punta del ala, siendo mas severa en las costillas (2) y (3)
(ver Figura 3.41).
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Figura 3.41. Deformacion total en las costillas y largueros de la estructura semimonocasco.

(Fuente: Propia)
La magnitud de deformacion total en la estructura de ala sdlida es considerablemente
mayor que la observada en el ala semimonocasco (ver Figuras 3.24, 3.33 y 3.34). Como
se puede observar la estructura semimonocasco es capaz de soportar mayores
esfuerzos sin presentar una deformacioén apreciable dentro de la zona elastica, no
siendo asi la estructura de ala sélida. Esto da una idea de cuan rigida resulta ser la
estructura semimonocasco en comparacion con la estructura de ala solida (ver Tabla
3.29).
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4. CONCLUSIONES

4.1. Conclusiones

En este documento se desarroll6 el estudio estructural de un vehiculo aéreo no tripulado
tipo fuselaje integrado, operando en crucero mediante el método de los elementos
finitos. Las dos alternativas estructurales (semimonocasco y sélida) analizadas en este
estudio fueron planteadas sobre la base de la informacién bibliografica recopilada
respecto a los tipos de estructuras comiunmente empleadas en Aeronaves No Tripuladas
(UAV). Las propiedades mecanicas de los materiales para cada estructura se
obtuvieron del software CESedupack. El estudio mediante el método de los elementos
finitos se condujo en el software ANSYS 18 y resultados fueron contrastados con

estudios previos y calculos aproximados.

La estimacion de las cargas de vuelo para el dimensionamiento y analisis de la
estructura semimonocasco y solida se realiz6 bajo el supuesto de que Vehiculo Aéreo
No Tripulado (UAV) se ha disefado para soportar los factores de carga mostrados en la
Tabla 2.5, tomada del cédigo de aeronavegabilidad CS-VLA. Los resultados fueron
conservadores puesto que la diferencia entre las cargas obtenidas mediante la dinamica
computacional de fluidos (CFD) y la aproximacion realiza en este estudio es de 20%.
Esta diferencia es aceptable y abre la posibilidad de optimizar el peso de la estructura a
partir de las dimensiones preliminares de los componentes estructurales, ya que lo ideal
en el disefio estructural de aeronaves es maximizar la resistencia y minimizar el peso

de la estructura.

El dimensionamiento de la estructura semimonocasco del UAV Skywalker X-8 Flying
Wing se desarrollé siguiendo los lineamientos especificamos en la normativa CS-VLA
de la EASA y con la informacion bibliografica disponible del disefio estructural de
aeronaves mediante un enfoque clasico. Este enfoque parte de algunas suposiciones
simplificadoras para el disefio preliminar de la estructura, sin embargo, la metodologia
empleada y los resultados conseguidos en este estudio resultan satisfactorios, y
conducen a una primera aproximacion de la forma geométrica, esfuerzos vy
deformaciones a los que estaran sujetos cada uno de los miembros de la estructura

(costillas, largueros y piel).

El software XFLR5 ha sido una parte fundamental para el desarrollo de este estudio,
puesto que a partir de la informacién arrojada respecto a los coeficientes aerodinamicos

de sustentacion, arrastre y momento de cabeceo para la geometria considerada (ver
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Tabla 2.1, 2.2 y Anexo 1), se pudo establecer las fuerzas en las condiciones de equilibrio
de la envolvente de vuelo mostrada en la Figura 3.1. Los coeficientes aerodinamicos de
sustentacion y arrastre provenientes del software XFLR5, obtenidos mediante el método
LLT, resultan un tanto conservadores a la hora de dimensionar la estructura

semimonocasco.

En la Figuras 2.11 se muestra que la flexion ocurre en dos planos perpendiculares
rotados un cierto angulo respecto al eje vertical (angulo de ataque de la aeronave). En
esta figura se puede ver claramente que el efecto de la fuerza de sustentaciéon es
considerablemente mayor que el que produce la fuerza de arrastre, aun cuando se
incrementa el angulo de ataque. La Tabla 3.4 da una idea clara de la magnitud de las

fuerzas de arrastre y sustentacion para la envolvente de vuelo de la Figura 3.1.

La estructura semimonocasco presenta algunas ventajas sobre una estructura de ala
solida. Una estructura semimonocasco es susceptible a modificaciones, cambios en la
configuracion de los elementos, entre otros. En ella se puede variar la ubicacion de los
componentes estructurales (costillas, largueros, larguerillos y piel). Se pueden quitar o
afiadir elementos de manera que esta estructura puede adaptarse facilmente a las
necesidades de quien disefa, sin que esto afecte en gran medida a la resistencia. Por
otro lado, una estructura de ala sélida también se puede adaptar a las necesidades del
disefiador, sin embargo, esta condicionada en gran medida por la resistencia del
material. EI hecho de remover una porcion de material en una seccion critica induce
concentraciones de esfuerzo que disminuyen considerablemente la resistencia. Las
Figuras 3.22 y 3.23 muestran con claridad que remover material cerca de la raiz

debilitaria considerablemente la estructura.

La estructura de ala solida es factible de utilizar, cuando las cargas de vuelo y util son
relativamente bajas, por ejemplo menor a 5 kg. Es ahi cuando las estructuras de ala
solida fabricadas de materiales ligeros (espumas de polimero) cobran importancia,
puesto que las estructuras semimonocasco, hechas de materiales mas rigidos (ABS),
no pueden satisfacer con éxito la relaciéon resistencia-peso como lo hacen las alas

sélidas hechas de espumas de polimero.

En las Figura 3.24, 3.33 y 3.34 se muestran la deformacion total del ala sdlida y
semimonocasco, respectivamente. En ellas se puede ver cuan rigida es la estructura de
ala semimonocasco respecto a la solida. La deformacion maxima de la estructura
semimonocasco es aproximadamente 0.11326 mm, sin embargo, este valor puede

modificarse si se cambia la configuracion y nimero de los elementos estructurales, es
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decir se puede hacer que sea mas o menos rigida dependiendo de las necesidades. Por
otro lado, el ala sdlida tiene una deformacion maxima de 15.56 mm y resulta muy dificil
aumentar la rigidez, puesto que la unica opcion en este caso es utilizar un material mas

rigido.
4.2. Trabajos Futuros

En esta seccidn se sugiere posibles temas de investigacion que se desprenden de este
estudio. El presente trabajo ha tenido por objeto comparar dos alternativas para el
disefio de la estructura de un UAV, desde el punto de vista de la resistencia de
materiales. Sin embargo, esto resulta insuficiente para definir qué tan bien se comporta
una estructura respecto a la otra. Un fendmeno ampliamente estudiado es la
aeroelasticidad, en el que se analiza la respuesta de la estructura ante cargas
dinamicas, dado que las deformaciones inducen cambios en las cargas dinamicas. En
este contexto, resulta importante estudiar el comportamiento de ambas estructuras ante
cargas dinamicas, a un nivel de detalle debido a la gran cantidad de fendmenos

involucrados en el vuelo de una aeronave.

Por otro lado, una de las etapas de este trabajo ha sido dimensionar una estructura de
ala semimonocasco en base a las condiciones de carga que se generan por el
movimiento de cabeceo a condiciones de vuelo crucero, sin embargo, se ha dejado de
lado otras condiciones de vuelo que pueden ser de gran interés como las cargas de
vuelo debidas al movimiento de alabeo, asi como las cargas producto de las rafagas,
maniobras en vuelo o de aterrizaje y despegue. Todas estas condiciones deben ser
estudiadas a detalle considerando las variaciones en el peso y ubicacién del centro de

gravedad de la aeronave.

La manufactura de la estructura del UAV es otro de los aspectos que se ha dejado de
lado y es el que determina los pasos a través de los cuales la materia prima se
transformara en los elementos estructurales. Ademas, da un indicativo de que tan

factible es construir una u otra alternativa, incluyendo el punto de vista econémico.

Este estudio ha partido de las propiedades mecanicas de los materiales obtenidas del
software CESedupack y se ha supuesto que ambos materiales son isotrépicos y
obedecen la ley de Hooke. Sin embargo, se recomienda estudiar el comportamiento real

de los materiales mediante ensayos mecanicos.
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