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CONTENIDO: Cada capitulo del presente proyecto tratara de un paso a paso en el
proceso de andlisis estructural en materiales compuestos de una aeronave no
tripulada de mediano alcance. Desde el capitulo 2 se ilustrara el segmento
conceptual base del proyecto; donde se ahondaran temas relacionados a las
configuraciones estructurales para aeronaves de la categoria del SKYCRUISER X-
1, el método numérico de andlisis para la configuracion estructural en materiales



compuestos avanzados utilizando ANSYS APDL, los tipos de uniones propuestos
para las secciones de estudio de la aeronave y una sinopsis general de la
regulacion en la que se basara el proyecto. En el capitulo 3, se entrara en detalle
al proceso de disefio estructural donde se compilan todos los requerimientos y
especificaciones obtenidas en el estudio aerodinamico, de estabilidad y de disefio
conceptual de la aeronave, para la obtencion de distribucion de cargas, diagramas
de operacion y demas requerimientos con base en la regulacion para finalizar con
la propuesta de configuracion estructural de las secciones de estudio que trata el
proyecto. A continuacion el Capitulo 4 establece el proceso de seleccion de los
materiales a analizar y emplear en la aeronave, donde se establecen los
materiales compuestos avanzados mas utilizados en aeronaves no tripuladas y la
definicién final de los materiales para las secciones de estudio. En el Capitulo 5
se establece la configuracion preliminar propuesta para el andlisis estatico y
pandeo por elementos finitos en ANSYS APDL de las secciones del ala central, el
fuselaje y la unién entre los 2. Finalmente y después de un proceso simplificado de
optimizacién, el Capitulo 8 y 9 ilustrara el andlisis de resultados de lo obtenido en
ANSYS. Del proceso de andlisis y disefio estructural, la configuracion estructural
final se detallara en CAD con el software CATIA V5R21 junto con los respectivos
planos (de acuerdo a normativa colombiana de dibujo técnico) de cada seccién
estructural analizada para la aeronave en el presente proyecto.

METODOLOGIA: Es de caracter empirico analitico. Con base en el disefio
estructural de una aeronave no tripulada (UAV).

CONCLUSIONES:

Se disefid una estructura que cumple con el factor de seguridad exigido por la
regulacion australiana.

Se disefiaron los soportes de la nueva sujecion del tailboom, determinando que
son adecuados para soportar las cargas que vienen del empenaje.

Se seleccion6 la fibra de carbono T300 bidireccional, aglomerada con resina
epoxy. Con este material se logré reducir 15,9% el peso de la estructura de la
aeronave.

El refuerzo de la union ala-fuselaje brindo una mayor rigidez al ala, la cual estaba
sujeta por medio de pernos, diseflados a cortante, a las cuadernas 2, 3 y viga
principal.

Con los resultados obtenidos por medio del andlisis de elementos finitos en
ANSYS, se demostrd que la estructura resiste las cargas aplicadas, superando el
factor de seguridad de 1,8.

Con una piel en material compuesto tipo sandwich, se logré una reduccion de 13
componentes a 7 componentes estructurales en el fuselaje de la aeronave, que
soportan los esfuerzos y pandeo, dentro del factor de seguridad.

Se determinaron los puntos de anclaje para el soporte de unién del tailboom a las
vigas del ala mediante 4 pernos en cada soporte de 4 mm de diametro, al igual



que el refuerzo de la union ala-fuselaje, con pernos de 4 mm de diametro en la
seccion frontal del refuerzo y de 8 mm de didmetro en la seccion trasera del
refuerzo mediante pernos acero inoxidable serie 300 que soportan hasta 72,395
MPa.

La seleccion de materiales se llevd a cabo y se valido, mediante el analisis de
resultados de las simulaciones realizadas en el software de simulacion ANSYS-
FEA mediante la caracterizacion del material en una probeta para verificar que el
material seleccionado se ajusta a valores reales, teniendo un porcentaje de error
del 77%, para la comparacion entre la caracterizacion realizada y el manual de
verificacion de ANSYS, debido a la diferencia en las condiciones de analisis (carga
aplicada y geometria de estudio); pero un error de 0% para la comparacion de la
verificacion realizada en el manual de ANSYS, anteriormente mencionado.

Por medio de la comparacién de los resultados de la caracterizacion de material
compuesto en ANSYS se pudieron validar los resultados de los analisis de
elementos finitos y de pandeo de la estructura.

La implementacion de la espuma de Poliestireno expandido en la piel del fuselaje
de la aeronave, permitio efectuar una reduccién de peso del 35,5%.

Se logré obtener una estructura ala central-fuselaje que soporta los esfuerzos en
condiciones de operacion y con factor de carga maximo, y que resiste hasta 2
veces el valor maximo de las cargas aplicadas antes de fallar por pandeo.

Con los aplicativos desarrollados en software computacional MATLAB se puede
determinar y calcular los parametros necesarios para el disefio del ala y fuselaje.

Se obtuvo valores de esfuerzos normales, esfuerzos cortantes y deformaciones
totales, por medio del andlisis de pandeo y elementos finitos, empleando una
malla de menos de 32000 nodos y/o elementos, tanto en ala como fuselaje.

Se seleccioné como mejor fuselaje, la configuracion tipo sandwich. Esto debido a
sus ventajas respecto al peso y soporte de esfuerzos, manteniendo el factor de
seguridad. El fuselaje de la configuracion sandwich tiene un peso final estimado de
los resultados obtenidos en ANSYS de 6,04 kg, es decir 56,78% y 48,13% mas
liviano que la configuracion monolitica y del proyecto Navigator X-2.1,
respectivamente.
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a: Angulo de ataque
AR: Relacion de aspecto
b: Envergadura
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C,.. Coeficiente de sustentacion con respecto al angulo de ataque.

C,: Coeficiente de momento.
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C,. Coeficiente de guifiada.
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Cuerda en la raiz del ala.
Cuerda en la punta del ala.

Cr

Ct

C Cuerda media del ala.
D Resistencia aerodinamica
e Eficiencia de Oswald
E, Médulo de Young en la direccion longitudinal
E, Mdédulo de Young en la direccién transversal
& Deformacion en la direccion longitudinal
& Deformacién en la direccién transversal
F;: Esfuerzo cortante
F: Esfuerzo Tension
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g Gravedad

H Altura

K Factor de eficiencia
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MTOW: Peso maximo al despegue de la aeronave

tg:  Relacion de masas

n: Factor de carga
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Capitulo 1 — INTRODUCCION

El presente proyecto de grado establece la metodologia general para el disefio
estructural de una aeronave no tripulada de propulsién a hélice tipo Tractor-
Pusher. Se desea trabajar en la linea de investigacion “Energia y vehiculos” y
aportar en el desarrollo de proyectos del grupo de investigacion AeroTech de la
Universidad de San Buenaventura Bogota D.C. para el disefio de aeronaves no
tripuladas en materiales compuestos avanzados. El proyecto se enfoca en buscar
gue de manera segura la estructura de la aeronave sea capaz de soportar cargas
y esfuerzos para las condiciones de disefio y a su vez, que pueda llevar a cabo
todas las operaciones habituales gracias a un disefio estructural eficiente,
cumpliendo con los estdndares de aeronavegabilidad australianos para UAV;
aprovechando, la experiencia y conocimiento que tiene del grupo de investigacion
AeroTech aplicando esta normatividad para el disefio de aeronaves no tripuladas.

Se desea proponer y disefiar la configuracion estructural de las secciones ala
central, fuselaje y unién ala-fuselaje para una aeronave que cumpla con
caracteristicas y cualidades especiales: Una aeronave versétil, de bajo costo
operacional, de facil transporte, ensamblaje y puesta en operacién con la facilidad
del mantenimiento e inspeccién de sus elementos a bordo. Este tipo de aeronave
no tripulada de despegue y aterrizaje en pistas cortas y no preparadas innovaria
en la industria aeronautica del pais, como un nuevo modelo experimental cuyo
disefio estructural sera realizado enteramente en materiales compuestos
avanzados para misiones de despliegue rapido, vigilancia y fotografia aérea.

La decision de involucrarse en el desarrollo de este proyecto se basa en la simple
necesidad de lograr que la carrera de ingenieria aerondutica en la Universidad de
San Buenaventura Bogota D.C. logre competir a nivel nacional en el éarea
tecnolégica del disefio de aeronaves no tripuladas y que ademas se tome
conciencia de la importancia que estas aeronaves poseen.

1.1. Descripcién y Motivacion

En el programa de Ingenieria Aeronautica de la Universidad De San Buenaventura
Bogota D.C., especialmente en el campo de disefio de aeronaves, en el grupo de
investigaciéon AeroTech y en Colombia se han realizado varios disefios y analisis
estructurales de aeronaves no tripuladas (UAV) para diferentes aplicaciones, como
vigilancia aérea y fotografia. Como antecedente especifico se destaca uno de los
grandes resultados de estos desarrollos investigativos en la universidad; el
proyecto UAV NAVIGATOR y sus versiones X-1, X-2 (Figura 1), X-2.1 (Figura 2) y
X-3.
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Figura 1. Fotografia del UAV NAVIGATOR X-2

Fuente: Grupo de investigacién AeroTech USBBOG

Figura 2. Renderizado del UAV Navigator X-2.1

Fuente: [2]

En el afio 2008 estudiantes del programa de Ingenieria Aeronautica del grupo de
investigacion AeroTech presentaron a la Universidad el UAV NAVIGATOR X-2
como proyecto de grado [1]. Este UAV tiene las siguientes especificaciones:
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Tabla 1. Especificaciones Generales del UAV NAVIGATOR X-2

Rango 50 km
Autonomia 4 horas(
Techo de servicio 4267 m
Velocidad de crucero 80 km/h
Velocidad de pérdida 45 km/h
Velocidad Maxima 130 km/h
Carga Paga 10 Kg
Distancia de Despegue 40 m

Fuente: Grupo de Investigacién AeroTech USBBOG

La version X-2.1 del UAV NAVIGATOR, desarrollada como proyecto de grado, en
el afo 2011 [2], permiti6 mejorar las caracteristicas del NAVIGATOR X-2
especialmente en cuanto a autonomia y carga paga. La autonomia fue
incrementada en 2 horas es decir, a 6 horas y la carga paga, que anteriormente
era de 10 kg, ahora es de 20 kg. A continuacion se presentan las especificaciones
del NAVIGATOR X-2.1:

Tabla 2. Especificaciones Generales del UAV NAVIGATOR X-2.1

Rango 50 km

Autonomia 6 horas

Techo de servicio 4267,2m

Velocidad de crucero 110 km/h

Velocidad de pérdida 51,24 km/h (con flaps retraidos a nivel
del mar.)

Velocidad Maxima 170 km/h

Carga Paga 20 Kg

Distancia de Despegue 49,17 m

Fuente: Grupo de Investigacién AeroTech USBBOG

Se han trabajado varios proyectos de grado referente al disefio estructural del
UAV NAVIGATOR en los proyectos: Optimizacion de la estructura alar de un
vehiculo aéreo no tripulado de rango medio (NAVIGATOR X-02), desarrollado en
el afio 2010 [3] y Disefio preliminar del ala y la union ala fuselaje para el UAV
NAVIGATOR X-3, desarrollado en el afio 2011 [4]. A continuacion se muestra una
imagen del disefio preliminar del ala y la union al fuselaje del UAV NAVIGATOR
X-3.
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Figura 3. Disefio estructural computarizado del ensamble ala-fuselaje Navigator X-3

Fuente: Proyecto de grado para la obtencion del Titulo de Ingeniero Aeronautico:
Disefio preliminar del alay la unién ala fuselaje para el UAV NAVIGATOR X-3.
Universidad San Buenaventura Bogota. 2011

Los pertenecientes a este nuevo proyecto de grado titulado Disefio Estructural del
Fuselaje, Ala central y union Ala-Fuselaje para la aeronave no tripulada
experimental SKYCRUISER X-1, participaron en la etapa de puesta a punto y
preparacion para vuelos de prueba del UAV NAVIGATOR X-2 durante un (1)
semestre (Julio a Noviembre de 2011), donde se obtuvo directo contacto con el
proyecto y la metodologia empleada para el disefio. Es por esto que se pretende
realizar el disefio estructural del UAV SKYCRUISER X-1, teniendo como
referencia el proyecto del UAV NAVIGATOR X-2.1, el cual mejora especificaciones
como rendimiento y carga paga, después de varios afios de construccion,
operacion y mantenimiento del UAV NAVIGATOR X-2, aprovechando los datos
obtenidos y la experiencia de los miembros del proyecto y del grupo de
investigacion AeroTech de la Universidad de San Buenaventura Bogota D.C.

A partir de los datos de disefio y simulaciones del UAV NAVIGATOR X-2.1,
proporcionados por su disefiador, se iniciara el disefio estructural del fuselaje, ala
central y la unién ala-fuselaje. Es decir, corresponde al grupo de estructuras definir
la configuracion final de la aeronave teniendo en cuenta los resultados de las
simulaciones y célculos. Asi mismo, se realizaran nuevos planos para la
configuracion estructural final como resultados del proyecto. Dentro de la
metodologia de disefio del UAV SKYCRUISER X-1, la definicion del componente
estructural asume un papel importante en tanto que establece las especificaciones
de disefio, que permiten soportar cargas y esfuerzos propios de la operacion de la
aeronave. Por lo tanto, se requiere disefiar la configuracion estructural de la
aeronave asi como la seleccidon de materiales, tipos de uniones involucrados en
diferentes secciones del UAV; como en componentes del fuselaje, y alas.
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El disefio estructural es un elemento fundamental en el proyecto del UAV
SKYCRUISER X-1 debido a que, se brinda la certeza de que la aeronave seré
capaz soportar todas las cargas presentes durante la operacion de vuelo. Por lo
tanto, un buen disefio y una buena configuracion estructural de la aeronave
determinaran una éptima operacion; sin que llegue a presentarse la falla de algan
componente que comprometa la integridad estructural de esta. Debido a lo
anteriormente expuesto, el desarrollo de la investigacion y andlisis del presente
proyecto se orientan a resolver la siguiente formulacién del problema:

¢, Cudles son las caracteristicas de disefio que regiran la configuracion estructural,
uniones, elementos y tipos de materiales involucrados en el fuselaje, Ala central y
union Ala — Fuselaje de la aeronave no tripulada SKYCRUISER X-1; que cumplan
con los requerimientos estructurales estipulados en los estandares aeronauticos
internacionales australianos para disefio de aeronaves UAV [5]?

La viabilidad del proyecto se fundamenta en los recursos humanos, ingenieriles y
técnicos con los que se cuenta; tales como recursos de investigacion y simulacion,
recursos de andlisis y pruebas, metodologias de disefio e investigaciones previas,
desarrollos de proyectos, prototipos anteriores y configuraciones de disefio
estructural para UAV que han sido funcionales y de los cuales se tienen base-
lines, articulos cientificos, manuales, diagramas, documentos teéricos generales,
resultados analiticos, experimentos practicos y certificacion operacional del
modelo.

La razén fundamental para el desarrollo del proyecto, es darle continuidad a las
investigaciones en disefio de aeronaves no tripuladas del grupo AeroTech con el
UAV SKYCRUISER X-1 para el disefio y analisis estructural de los elementos
principales de la seccion Ala — Fuselaje y asi, asegurar que el componente
estructural soportard las cargas de operacibn y cumplird requerimientos
estructurales estipulados en los estandares aeronauticos internacionales
australianos para disefio de aeronaves UAV. Este proyecto permitira mejorar las
capacidades de las anteriores aeronaves no tripuladas disefiadas en Colombia
con respecto al disefio de una configuracion estructural ala-fuselaje en la cual se
empleen materiales compuestos para lograr alta resistencia y bajo peso, reducir el
namero de partes, facilitar el mantenimiento e inspeccion de equipos y no elevar el
costo de produccién y operacion.

1.2. Objetivos de la Investigacion

1.2.1. Objetivo General

Disefiar la configuracion estructural; Fuselaje, Ala central y unién Ala—Fuselaje del
UAV SKYCRUISER X-1.
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1.2.2. Objetivos Especificos

Del objetivo general se desglosan los dos principales objetivos especificos de los
que tratara el desarrollo del proyecto. Estos consisten en:

>

>

Determinar la configuracion estructural, puntos de anclaje y uniones
estructurales para Fuselaje, Ala central y union Ala - Fuselaje; disefiados en
materiales compuestos avanzados.

Analizar en software de simulacibn (ANSYS-FEA), los esfuerzos vy
deformaciones por cargas estaticas y pandeo lineal del conjunto estructural
Fuselaje, Ala central y unién Ala—Fuselaje.

1.2.3. Alcances y Limitaciones

De acuerdo a los objetivos planteados para el proyecto y por medio de diversos
alcances y limitaciones se indicard hasta donde se pretende llegar con el
desarrollo del proyecto de grado y cuales seran sus margenes delimitantes. Los
alcances y las limitaciones involucran:

>

El disefio de la estructura que soportara las cargas y esfuerzos durante la
operacion del UAV SKYCRUISER X-1(cargas aerodinamicas y de empuje,
peso de combustible, componentes, carga paga, analisis estatico y pandeo
lineal) tendra un factor de seguridad que cumpla con los estandares
aeronauticos internacionales Australianos para aeronaves UAV, incluidos en el
marco legal y normativo del proyecto.

Los planos contendran las caracteristicas geométricas, donde se incluiran las
dimensiones y ubicacién de la unién Ala-Fuselaje, redisefio de los soportes y
de la configuracion estructural de la aeronave (fuselaje, ala central, costillas y
cuadernas).

Los planos seran realizados bajo las normativas estipuladas en el documento
Compendio de Dibujo Técnico ICONTEC edicion 2009 [6].

Las uniones principales se definirdn para las secciones de ensamble del
conjunto Ala- Fuselaje de la aeronave (pernos y puntos de anclaje).

Todos los materiales se especificaran para los respectivos elementos
estructurales mencionados previamente del UAV SKYCRUISER X-1, de los
que se incluye, el uso de materiales compuestos avanzados y metalicos en el
conjunto estructural a disefar.
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» El analisis estructural serd soportado mediante un aplicativo desarrollado en
software computacional, desarrollando céalculos numéricos y matriciales
necesarios para el analisis mecanico de materiales compuestos. Este sera una
ventaja para manipular o resolver las matrices y ecuaciones complejas
involucradas en los célculos estructurales para materiales compuestos.

» La integridad estructural se comprobara por medio del estudio de cargas
aplicadas (tanto puntuales como distribuidas) y esfuerzos en software de
simulacion (ANSYS-FEA), para las condiciones criticas de operacion
propuestas en el proyecto de grado DISENO DE UN VEHICULO AEREO NO
TRIPULADO NAVIGATOR X-2.1 y las establecidas en los estandares
aeronauticos internacionales australianos para disefio de aeronaves UAV.

» Se tiene contemplado la elaboracién de un articulo de investigacion que
contenga la informacién y desarrollo esencial del disefio y analisis estructural
de las secciones fuselaje, ala central y ala-fuselaje para la aeronave no
tripulada SKYCRUISER X-1.

» El disefio estructural del UAV SKYCRUISER X-1 esta limitado a las
condiciones de operacion nivel de crucero a velocidad maxima y, al analisis
aerodinamico del proyecto de grado DISENO DE UN VEHICULO AEREO NO
TRIPULADO NAVIGATOR X-2.1. Todo el andlisis se desarrollara a partir de
estudios netamente estaticos y no dinamicos.

» EIl andlisis y estudio de las deformaciones se realizaran Unicamente para
condiciones estaticas.

» La seleccion de materiales y dimensiones, se llevara a cabo solo mediante el
analisis de los resultados por medio de simulaciones realizadas en el software
ANSYS-FEA.

» Debido a que la licencia académica que brinda la Universidad para el analisis
por elementos finitos en ANSYS es limitada (32.000 nodos o elementos), el
estudio serd restringido a condiciones de calidad de idealizacion de la
estructura.

» La estructura de la aeronave esta limitada a los regimenes y condiciones de
operacion ya planteados; no se tendran en cuenta parametros fuera de las
condiciones de disefio.

1.3. Desarrollo General del Proyecto de Grado

Cada capitulo del presente proyecto tratara de un paso a paso en el proceso de
analisis estructural en materiales compuestos de una aeronave no tripulada de
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mediano alcance. Desde el capitulo 2 se ilustrara el segmento conceptual base del
proyecto; donde se ahondaran temas relacionados a las configuraciones
estructurales para aeronaves de la categoria del SKYCRUISER X-1, el método
numeérico de analisis para la configuracion estructural en materiales compuestos
avanzados utilizando ANSYS APDL, los tipos de uniones propuestos para las
secciones de estudio de la aeronave y una sinopsis general de la regulacién en la
gue se basara el proyecto.

En el capitulo 3, se entrara en detalle al proceso de disefio estructural donde se
compilan todos los requerimientos y especificaciones obtenidas en el estudio
aerodinamico, de estabilidad y de disefio conceptual de la aeronave, para la
obtencién de distribucion de cargas, diagramas de operacion y demas
requerimientos con base en la regulacion para finalizar con la propuesta de
configuracion estructural de las secciones de estudio que trata el proyecto. A
continuacion el Capitulo 4 establece el proceso de seleccion de los materiales a
analizar y emplear en la aeronave, donde se establecen los materiales
compuestos avanzados mas utilizados en aeronaves no tripuladas y la definicion
final de los materiales para las secciones de estudio.

En el Capitulo 5 se establece la configuracion preliminar propuesta para el analisis
estatico y pandeo por elementos finitos en ANSYS APDL de las secciones del ala
central, el fuselaje y la unién entre los 2. Finalmente y después de un proceso
simplificado de optimizacién, el Capitulo 8 y 9 ilustrara el analisis de resultados de
lo obtenido en ANSYS. Del proceso de analisis y disefio estructural, la
configuracion estructural final se detallara en CAD con el software CATIA V5R21
junto con los respectivos planos (de acuerdo a normativa colombiana de dibujo
técnico) de cada seccion estructural analizada para la aeronave en el presente
proyecto.

25



Capitulo 2 — DESCRIPCION LITERARIA

2.1. Configuracién estructural en materiales compuestos para UAV

El fuselaje es el cuerpo estructural de la aeronave, donde se almacena la carga
junto con los sistemas y equipos que dirigen la aeronave. El fuselaje es la parte
central debido a que en ella se unen directamente o indirectamente el resto de las
partes como las superficies aerodinamicas, el tren de aterrizaje y el sistema
propulsor.

El fuselaje debe tener la forma adecuada para albergar los componentes antes
mencionados y ser estructuralmente integro para soportar las cargas y esfuerzos
generados por las superficies aerodinamicas de la aeronave. De la misma
manera, para el fuselaje del UAV SKYCRUISER X-1; se buscara un eficiente
disefio aerodinamico, para que este pueda realizar maniobras a altas velocidades
sin sufrir dafilos estructurales. Por tales razones la construccién del fuselaje se
debe a diversos factores de disefio, aerodinamica, cargas estructurales y
funciones de la aeronave.

El primer tipo de estructura que existio en la aviacion fue el fuselaje reticular o
tubular, el cual se fabricaba de tubos de acero, madera, etc., que forman la
estructura principal de la aeronave. En este tipo de estructura se utilizaron las
cuadernas, las cuales brindan rigidez a la estructura; los largueros, que son tubos
a lo largo del fuselaje y que unen las cuadernas; y las diagonales, que dan rigidez
a la combinacion cuadernas-largueros. Este tipo de estructura se cubre con lona,
planchas metélicas o de madera, de tal manera que el fuselaje tomase forma
aerodinamica. En este tipo de estructura son las cuadernas, largueros y
diagonales los que soportan las cargas.
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Figura 4. Fuselaje del Piper cub, ejemplo del fuselaje reticular o tubular

cuadernas

Fuente: [25]

A medida que la aviacion fue evolucionando, aparecieron nuevos motores mucho
mas potentes haciendo que el avién volara mucho mas rapido y por ende, tuviese
mayores cargas aerodinamicas; ya que este tipo de estructura no fue suficiente
para soportar las cargas estructurales. A partir de esto se empez6 a utilizar un
nuevo tipo de estructura: el fuselaje monocasco.

El fuselaje monocasco fue adoptado en la industria aeronautica debido a sus
grandes ventajas de resistencia. Este tipo de estructura es un tubo en cuyo interior
se ubican en intervalos las cuadernas, que le dan forma y rigidez al fuselaje. En
este tipo de fuselaje la piel forma parte integral de la estructura, soportando y
transmitiendo los esfuerzos a los que estd sometido la aeronave, a diferencia del
anterior fuselaje. Para que la piel del fuselaje no falle estructuralmente, debe ser
fabricada con un cierto espesor segun lo indique el disefio. Esto implica en
determinadas ocasiones mayor peso en la estructura de la aeronave. Por tal
motivo, dejé de ser comunmente utilizado en la aviacion y a partir de esto, se
empezo a utilizar un nuevo tipo de estructura: el fuselaje Semi-monocasco.
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Figura 5. Configuracién estructural del fuselaje monocasco

cuadernas

Fuente: [26]

El fuselaje Semi-monocasco es la configuracion estructural mas utilizada hoy en
dia en aviacion. La utilizacién de piezas de refuerzo para la piel, permitié reducir
considerablemente el peso y haciendo mucho mas fina la piel. En este tipo de
configuracion las cuadernas se ubican de la misma manera que en el monocasco,
uniéndolas mediante largueros y larguerillos a lo largo de la aeronave, a diferencia
del anterior tipo de fuselaje. Los largueros vy larguerillos permiten el
adelgazamiento de la piel, formando un conjunto de cuadernas, largueros,
larguerillos y piel; los cuales se unen mediante pernos, tornillos, remaches y
adhesivos.
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Figura 6. Ejemplo del fuselaje Semi-monocasco en un UAV

Fuente: [28]

Existen muchas consideraciones que afectan el disefio estructural de una
aeronave: las diferentes cargas y los diversos esfuerzos que debe soportar la
estructura, el gran numero de sistemas, uniones, adhesivos, etc., requeridos,
hacen que la estimacion del peso sea un parametro complejo durante el proceso
de disefio de la aeronave. Se debe tener en cuenta que la estimacion del peso
varia durante el desarrollo del proyecto. Se comienza con estimaciones muy
simples como el peso en vacio de la aeronave y a medida que se avanza van
agregandose mas variables, que afectan el peso final de disefio.

Debido a que este proyecto tiene como base el disefio aerodindmico del
NAVIGATOR X-2.1, existen unas dimensiones del fuselaje y ala central
predeterminados y sendos materiales para la estructura, ya propuestos. Por lo
tanto, se comenzaran las estimaciones con estos datos para verificar que los
materiales hayan sido los apropiados; de lo contrario, se seleccionaran
nuevamente los tipos de materiales que deberan ir en cada seccion del UAV para
modificar el disefio estructural.

De manera primera, se deben conocer todos los pesos que se van a tener en
cuenta para realizar la estimacion del peso inicial de la aeronave [7]:

Ww Wpayloada queh Wempty
Pero el peso en vacio incluye:

W51 Wenginesv Wlandinggearv Wavionics
Por lo tanto, la ecuacion general se plasma de la siguiente manera:
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Wo: Wpayload + quel + Wempty (EcuaCién 1)
El peso de la carga paga se debe conocer debido a los requerimientos de disefio,
para este proyecto la carga paga sera de W,qy00¢ = 20 Kilogramos. Todos los
pesos se toman de acuerdo al proyecto NAVIGATOR X-2.1, como se listan a
continuacion [2]:

quel: 27,062 Kg

W, = 46,667 Kg.

W engines = 14,801 Kg.

Wlandinggear = 9’701 Kg-

Wavionics = 81984 Kg-

Los pesos del combustible y vacio se pueden expresar como fracciones del peso
total de despegue:

W. = Wpayload
o quel Wem
pty

()

(Ecuacién 2)

Wo Wo

Actualmente los UAV estan siendo utilizados en diversas misiones, debido a que
son de rapida puesta en operacion y son aeronaves utilizadas para misiones
peligrosas, sin arriesgar vidas, etc. Ademas, son aeronaves muy livianas que
pueden transportar cargas variadas sin complicaciones. Los UAV estan siendo
disefiados y construidos bajo la configuracion estructural del fuselaje Semi-
monocasco en materiales compuestos y aluminio, dada su gran resistencia y bajo
peso; los cuales, se convierten en requerimientos fundamentales al instante de
poner en operacion este tipo de aeronave. Todo el conjunto Semi-monocasco lo
hace la mejor configuracion conociendo que durante la operacién de estas, el UAV
tendra que soportar diversos esfuerzos y cargas. Por tal razon, en la fabricacion y
disefio del fuselaje se debe tener en cuenta este tipo de esfuerzos y disefarlo de
tal forma que resista.

Para fabricar estructuras como el fuselaje, las alas, el empenaje, etc., se debe
tener en cuenta el material a utilizar. Los materiales cominmente utilizados en la
industria aeronautica son las aleaciones férreas (hierro, acero), aleaciones ligeras
(aluminio, titanio o magnesio), materiales compuestos y materiales auxiliares
(gomas, plasticos, espumas, etc.). Los materiales compuestos han sustituido a
otro tipo de material como las aleaciones de aluminio, ya que han demostrado su
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gran capacidad de tener alta resistencia y un bajo peso frente otros materiales,
poca influencia a la fatiga y buena resistencia a la corrosion.

Los materiales compuestos estdn constituidos por dos elementos estructurales
principales: fibras y material aglomerante (matriz). Estos elementos forman un
material heterogéneo con mejores caracteristicas que los materiales por separado.
Las fibras poseen alta resistencia empleando materiales como el carbono,
aramida, o el boro; la matriz suele ser plastica (resinas poliéster, vinyl éster,
epoxica, etc.).

La estructura del material compuesto esta constituida por capas, en cada capa las
fibras se encuentran aglomeradas en la matriz y son orientadas de acuerdo a los
esfuerzos y cargas a las que sera sometido el material. Por tal razén, la resistencia
mecanica del material serd dada por la direccion de las fibras. Ademas, existe un
material compuesto con estructura tipo sandwich, el cual contiene un nucleo ligero
y un determinado espesor, al cual se le agrega en la superficie superior e inferior
capas de fibra. Debido al nucleo, el momento de inercia del material aumenta
incrementando su rigidez a la flexion.

Figura 7. Aplicacion de la estructura tipo sandwich con material compuesto

Fuente: [27]

Los recursos con los cuales cuenta la universidad de San Buenaventura para uso
en materiales compuestos son:

- CATIA, software desarrollado por Dassault Systemes para el diseo,
modelamiento y simulacion en 3D.

- ANSYS, el cual cuenta con grandes herramientas, como el ANSYS
Workbench, para analisis mecanico de estructuras.

31



- Laboratorio de materiales compuestos, este cuenta con dos mesas,
ventilacion y una bodega con los siguientes materiales (fibra de carbono,
aramida (Kevlar®), fibra de vidrio, carbono- Kevlar®, breather (guata), plastico
desmoldeante resistente a la temperatura, entre otros) y herramientas para la
elaboracion y el curado tanto de materiales compuestos como de estructuras
tipo sandwich con nucleos de matt o balso.

- Magquina Universal de Ensayos, de referencia (Tinius Olsen HK 300Kn U
series), en la cual se pueden realizar pruebas segun estandares ASTM para
materiales compuestos y estructuras tipo sandwich.

2.2. Dimensionamiento de estructuras de materiales compuestos

Para el aprovechamiento del disefio de una aeronave en materiales compuestos
es necesario estar familiarizado con la variedad de materiales disponibles, los
meétodos de fabricacion o manufactura, el disefio y andlisis teérico-racional para
que una correcta seleccion y dimensionamiento de la estructura sea
imprescindible para certificar la integridad estructural de la aeronave, la obtencién
del minimo peso posible y bajo costo de fabricacion y operacion.

No se ahondara en conceptos de ventajas o desventajas de materiales
compuestos sobre su contraparte metélica para su seleccibn en el disefio
estructural; por otra parte, se hablara especificamente del proceso de seleccién de
los elementos que componen el material compuesto a usar en las diferentes
secciones estructurales de analisis, en las que se basa el presente proyecto. Parte
del éxito de un disefio en materiales compuestos depende en que los materiales
seleccionados se comporten y resistan de la manera esperada. Consideraciones
necesarias para la correcta seleccion de un material compuesto reforzado en
fibras incluyen: el material de la fibra, la forma del refuerzo para la fibra, seleccion
de la matriz polimérica, volumen de fibra (fraccién volumétrica), laminado de las
capas (orientacion, numero de capas, etc.), procesamiento, costos, bases de
datos, factores de seguridad y salud y las propiedades del producto final [8].

Ademas de la seleccion de materiales adecuados, viene de la mano la correcta
escogencia de los procesos de manufactura para transformar la materia prima en
el producto estructural requerido. En estos 2 procesos criticos se consignan las
consideraciones especiales de obtencidon de un disefio que sea efectivo en
términos de bajo costo, bajo peso y alta resistencia para las condiciones que se
especifiquen.

Con las anteriores consideraciones expuestas, el proceso de dimensionamiento de
la configuracién estructural de una aeronave en materiales compuestos requiere
delimitar como se obtendra el menor peso posible con la obtencién del mejor
rendimiento de la configuracion propuesta. Es decir, que esta estructura ligera sea
capaz de soportar las cargas de operacion de la aeronave en vuelo y ain mas,

32



gue se disefie con un factor de seguridad correcto para brindar mayor porcentaje
de tolerabilidad a la integridad estructural. Hay ciertos criterios de disefio que van
de la mano con una metodologia apropiada para el disefio de la estructura de una
aeronave en materiales compuestos. Retomando la secuencia antes vista se
hablara primero del criterio de funcionabilidad; consideracién que incluye items
como la resistencia, el peso, la dureza (o rigidez) y resistencia a la abrasion del
producto final. La fabricacion, como segunda consideracion incluye el ciclo de
curado (tiempo, temperatura, presion, etc.), cantidad de partes, costos de
maquinado, equipos Yy disponibilidad y adecuacion de instalaciones.

La estandarizacion (o estandares) es un criterio significativo durante el proceso de
disefio y manufactura, ya que estan destinados a garantizar resultados de caracter
repetitivo en la manera que se definen diversos requerimientos técnicos o pasos
especificos a llevar a cabo. Hay cantidad de estandares en la industria del disefio
y manufactura de partes en materiales compuestos, especificamente en la
aviacion, se trata de lograr acuerdo entre los diversos estandares debido a su
esencialidad en la reduccion de costos. A continuacién, se exponen los criterios de
requerimientos y especificaciones. Antes que nada, el tipo de aeronave y su uso
se deben definir de manera preliminar, se hace referencia a los requerimientos de
uso final del producto, como lo puede ser un usuario especifico o una(s)
operacion(es) o mision(es) especifica(s). Algunos de los minimos requerimientos
estructurales para aeronaves disefiadas en compuestos son enunciados Yy
expuestos en varios documentos tanto de uso militar como de uso civil y privado,
de los que se incluyen las regulaciones aéreas de los estados e instituciones mas
influyentes en aeronautica (FAR, USAF, NAVY, JAR, British CAR, CASA, CAIl,
entre otros).

Existen también requerimientos especiales, que por su calificativo indican que se
generan fuera de lo incluido en las regulaciones aéreas estandar. En ocasiones,
ciertas interpretaciones y desviaciones de los requerimientos se vuelven
necesarias para satisfacer configuraciones inusuales en las aeronaves. También
llamados requerimientos del fabricante; estos requerimientos especiales son el
resultado de la experiencia o de un avance en el estado del arte, son
generalmente “negociados” con las autoridades aeronauticas [9].

Todos los criterios anteriores son fundamentales para definir la configuracion
estructural deseada. El disefiador debera seleccionar una configuracion donde se
obtengan las mejores relaciones en cuanto a facilidades de construccion,
reduccion en el uso de herramientas para el maquinado (por ende bajos costos de
fabricacion) y, una estructura liviana. Como ya se tienen especificados ciertos
requerimientos y cargas iniciales, una configuracion preliminar seleccionada y
materiales y métodos de fabricacion, que se consideran las mejores opciones de
acuerdo a las circunspecciones ya expuestas; esquemas y/o bosquejos a escala
(acotados) se realizan y un dimensionamiento estructural preliminar de
componentes y laminados puede efectuarse, utilizando técnicas analiticas
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estructurales estandar, junto con sencillas técnicas de optimizacién; que se
presentaran de manera mas detallada durante el desarrollo ingenieril del presente
proyecto.

La metodologia general a seguir para el disefio y analisis estructural de las
secciones ya mencionadas del SKYCRUISER X-1 para este proyecto; es
presentada en el ANEXO B.

2.3. Pandeo Lineal

El pandeo es un modo de falla caracterizado por un fallo repentino en un miembro
estructural sometido a altos esfuerzos de compresion, donde el esfuerzo actual de
compresion en el punto de falla es inferior al de los esfuerzos dultimos de
compresion que el material es capaz de soportar. Este modo de falla también se
describe como un fallo debido a la inestabilidad elastica. El andlisis matematico de
pandeo hace uso de una excentricidad de carga axial que introduce un momento,
gue no forma parte de las fuerzas primarias a las que se somete el miembro. [10]

Figura 8. Elemento sometido a pandeo

-

—

El analisis del pandeo lineal, también conocido como pandeo Eigenvalor, predice
el esfuerzo de pandeo tedrico de una estructura elastica ideal. El analisis de
pandeo lineal proporciona resultados rapidos aunque con cierto margen de error,
porque podria darse un pandeo no lineal. Una aproximacion mas precisa para
predecir inestabilidad es realizando un analisis de pandeo no lineal. Esto involucra
un andlisis estructural estatico con la inclusion de los efectos de largas
deflexiones. Con la aproximaciéon no lineal se pueden predecir eventos como
imperfecciones, comportamiento plastico, entre otros.
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Antes de realizar un andlisis de pandeo lineal se debe realizar un analisis
estructural estatico. Los resultados calculados en el analisis de pandeo lineal son
factores de carga de pandeo que escalan las cargas aplicadas en el analisis
estructural estatico. Una estructura puede tener una cantidad infinita de factores
de carga de pandeo y cada factor es asociado con un patrén de inestabilidad
diferente. [11]

El andlisis de pandeo lineal puede estimar la carga maxima que puede soportar la
estructura antes de la inestabilidad o falla. [12]

2.4. Teoria de Elementos Finitos

Debido a que muchos sistemas estructurales estdn compuestos por ensambles
complejos, la realizacion de un modelo matematico es por consecuencia mas
dificil de desarrollar. Para esto es mas sencillo aplicar el método de elementos
finitos, el cual se basa en la formulacién de un arreglo simultaneo de ecuaciones
algebraicas lineales relacionando fuerzas con sus correspondientes
desplazamientos en puntos discretos preseleccionados de la estructura.

El concepto basico del método de matrices de elementos finitos se basa en que la
estructura real se puede representar como un modelo matematico equivalente,
gue consiste en un numero discreto de elementos estructurales finitos. Al escoger
el conjunto de funciones se debe asegurar la continuidad de los esfuerzos y/o
deformaciones alrededor de la estructura.

Una vez es seleccionada la forma del elemento estructural, se discretiza
colocando un numero finito de nodos en varios lugares de la superficie del
elemento, como se observa en la figura 1. La precision aumenta conforme es
mayor el numero de nodos considerados en el elemento, es igual para el caso en
gue se analice un elemento de tamafio mas pequerio.
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Figura 9. Ubicacion de nodos en un elemento
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Fuente: PEERY, David y AZAR, Jamal. Aircraft Structures. 2 ed. McGraw-Hill, 1982.
454 p.

Existen dos ejes de referencia para realizar el estudio de elementos finitos. Uno de
estos es el eje global que se emplea como referencia para toda la estructura y el
eje local que se usa para relaciones entre los elementos. Se usa el termino fuerza
para denotar ambas fuerzas y momentos; al igual que el desplazamiento de
translacion y rotacion. Para formular las relaciones de los elementos, es
conveniente adoptar el concepto generalizado de fuerzas y desplazamientos como
se muestra a continuacion.

f17 T (011 (O]
f2 fy P Sy
f3 — fz 63 — 62
f4 m, 54 Hx
fs m, s 0,
[ fel Lm,l] 56 4,

2.4.1. Método de Rigidez

Este método se basa en el principio de superposicion de desplazamientos.
Considerando el plano de esfuerzos que se muestra en la figura 10, en cada nodo
del solido existen dos posibles desplazamientos traslacionales en las direcciones x
y y. En cada nodo los desplazamientos tienen sus correspondientes fuerzas
inducidas. El método de superposicidon para estructuras lineales afirma que la
fuerza total inducida en un nodo cualquiera en una determinada direcciéon por
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todos los desplazamientos nodales posibles que el elemento soélido pueda
experimentar puede ser obtenida con una suma algebraica simple:

fl=f11+f21+f31+f41+f51+f61

fZ:f12+f22+f32+f42+f52+f62

f6:f16+f26+f36+f46+f56+f66
6

fn = men (m=12,..,6)

Figura 10. Solido plano con tres nodos mostrando todos los desplazamientos
posibles de coordenadas nodales
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Fuente: PEERY, David y AZAR, Jamal. Aircraft Structures. 2 ed. McGraw-Hill, 1982.
454 p.

Donde f,,, es la fuerza inducida en la direccion de la fuerza coordenada m como
resultado del desplazamiento de la coordenada nodal ny f,, es la fuerza total de
coordenada m que resulta de todos los desplazamientos de coordenadas posibles.
Para estructuras linealmente elasticas, las fuerzas son directamente
proporcionales a los desplazamientos, es decir:

f=kéb (Ecuacion 3)
Doénde:
f =fuerza
6 = desplazamiento
k = constante de proporcionalidad
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La relacion anterior (Ecuacion 3) se puede entonces remplazar en la ecuacion
bésica (Ecuacioén 4), asi:

fn=2% 1kpn0, (m=12,..,6) (Ecuacion 4)
Donde k,,, se refiere a un coeficiente de rigidez constante con dimensiones de
fuerza por unidad de desplazamiento y es definido como la fuerza inducida en la

direccion de la coordenada m debida a una unidad de desplazamiento aplicada en
la direccion nodal coordenada n. Esto se puede expresar como la siguiente matriz:

Figura 11. Matriz base del método de rigidez

fl—| kll 5[
Jrz A"El 'Itzi : a!
il =1k ki kay symmetric '3
Js kay kaz kaa ke da
fs kgy ksy ksy ksa kss s
| /o ] | key kez kes kes kas hss ) L os

Fuente: PEERY, David y AZAR, Jamal. Aircraft Structures. 2 ed. McGraw-Hill, 1982.
454 p.

Esta se puede expresar de forma compacta:

{f} = [k]{6} (Ecuacion 5)

En dondef y & representan las columnas de los vectores de fuerza y
desplazamiento, respectivamente y k es la matriz cuadrada de los coeficientes de
rigidez. Para la relacién entre elementos, es de la forma:

{fm} = [km]{0m} (Ecuacion 6)
Doénde:
{fm} = fuerzas nodales internas para el miembro m
{6,,} = desplazamientos nodales estructurales asociados a los nodos del
miembro m
[k,,] = matriz de rigidez para el m miembro

Para un sistema estructural esta se expresa de la siguiente manera:
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{F} = [k]{A} (Ecuacion 7)
Donde:

{F} = fuerzas y/o reacciones nodales aplicadas a la estructura externa
{A} = desplazamientos nodales de la estructura
[K] = matriz de rigidez agregada de la estructura

La matriz de rigidez agregada [K] se puede obtener por la suma directa de las
matrices de rigidez de los elementos [k,,], asi:

[K] = i[km]

m=1 _
(Ecuacion 8)

Donde N es el numero total de elementos en la estructura en consideracion.

2.4.2. Procedimiento de formulacion para las relaciones estructurales de
elementos

Dependiendo del tipo de elemento en consideracién, uno de los tres métodos es
conveniente a seleccionar para establecer las relaciones béasicas de elemento
para el analisis de elementos finitos. Estos son el método directo, el método de
residuos pesados, y métodos de energia en conjunto con principios de variacion.

Método directo:

El método directo de las formulaciones de elementos finitos consiste de los
siguientes pasos:

» Un conjunto de funciones g es seleccionado para definir los desplazamientos
del elemento en términos de sus desplazamientos nodales.

» Las deformaciones del elemento son expresadas en términos de las funciones
de desplazamiento seleccionadas en concordancia con las relaciones basicas
de deformacion-desplazamiento del elemento.

» Los esfuerzos del elemento son expresados en términos de las funciones de

desplazamiento seleccionadas en concordancia con las relaciones basicas de
deformacion-desplazamiento del elemento.
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» Las fuerzas de los nodos del elemento son expresadas en términos de los
esfuerzos del elemento en concordancia con la equivalencia estatica de los
esfuerzos limites o frontera del elemento.

2.4.3. Formulacién de elemento a sistema.

Las formulaciones de elemento generalmente son realizadas en referencia a ejes
de coordenadas locales Xx, Yy y Z. Entonces la matriz de rigidez para tales

elementos es:
{ﬂ = [E]{cﬂ (Ecuacion 9)

En donde la barra denota que es una formulacion en referencia a ejes locales.
Para formular las ecuaciones fuerza-desplazamiento del sistema estructural, todas
las relaciones de elementos se deben transformar a un conjunto comun de ejes
globales de la estructura x, y y z.

Cualquier conjunto de tres vectores {I'} en coordenadas locales puede ser
transformado a un vector {I'} en coordenadas globales por:

{T} = [A){T} (Ecuacién 10)

Donde [1] es la matriz de transformacion de 3x3 que se muestra a continuacion.

i

Donde A, es el angulo coseno entre los ejes x y &, etc.

N Rl x|

Las siguientes transformaciones se cumplen en cualquier vector de fuerza y
desplazamiento {f}y {6}.

{F} = [TI{f} y {6} = [T1{5} (Ecuacion 11)
Donde [T] es una matriz de la cual los elementos diagonales son submatrices de
[A]. El nimero de elementos en las submatrices diagonales depende del orden de
los vectores de la matriz {f}y {6}.

Para encontrar la matriz de rigidez global se debe realizar el siguiente
procedimiento. Reemplazando la (ecuacién 9) en la (ecuacién 11), se obtiene:
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[T1{f} = {k}[T1{5} (Ecuacion 12)
O también,

{f} = [T1"H{K}[T{6} = [K1{8}

Donde [k] se refiere a la matriz de rigidez global del elemento y es definida por:
{k} = [T17*{k}[T] = [T]"{k}[T] (Ecuacion 13)

Donde la inversa de [T] es su transpuesta:

Esta propiedad es validad para cualquier matriz ortogonal cuadrada. Una vez se
ha definido la matriz de rigidez global del elemento, se puede construir la matriz de
rigidez global de la estructura por suma algebraica simple:

[K] = i[ki]
i=1

L

(Ecuacioén 14)

En donde m es el nimero total de elementos que componen la estructura. [13]

2.4.4. Elementos Finitos con ANSYS.

ANSYS permite modelar materiales compuestos con elementos por capas para su
posterior analisis estructural. Los siguientes elementos por capas son modelados
por ANSYS para materiales compuestos: SHELL181, SHELL281, SOLSH190,
SOLID185.

SHELL181 (Shell de deformacion finita):

Un elemento Shell 3-D de 4 nodos con 6 grados de libertad en cada nodo. Este
elemento tiene capacidad total no lineal, incluyendo desplazamientos largos y
permite 255 capas.

SHELL281 (Shell de deformacion finita):

Un elemento de 8 nodos con 6 grados de libertad en cada nodo. Este elemento es
adecuado para analizar estructuras Shell desde delgadas hasta moderadamente
gruesas, analisis lineal, rotacién larga y aplicaciones de desplazamientos largos no
lineales.
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SOLSH190 (Shell estructural sélido con capas en 3-D):

Es un elemento Shell sélido en 3-D con 3 grados de libertad por cada nodo. Este
elemento puede ser usado para simular estructuras tipo Shell con un amplio rango
de espesores. Permite modelar estructuras Shell con 250 capas.

SOLID185 (Elemento estructural solido con capas en 3-D):

Es un sélido 3-D de 8 nodos con capas para modelamiento 3-D de estructuras
sélidas. Cada uno de sus 8 nodos tiene 3 grados de libertad, traslaciones nodales
en los tres ejes (x,y y z). Este elemento tiene plasticidad, hiperelasticidad, creep,
entre otros. Tiene formulaciones mixtas que permiten simular materiales cercanos
a ser elastoplasticos incompresibles. [14]

2.5. Uniones estructurales

Las uniones mecéanicas en materiales compuestos pueden ser entre compuesto-
compuesto o material compuesto con metal. Es por esto que se deben conocer los
meétodos de falla, conociendo los esfuerzos de falla y asi poder seleccionar el
tamafio de unién apropiado. El objetivo de determinar o predecir el esfuerzo y el
modo de falla, por medio de métodos analiticos, es la seleccidn del tipo de union.
En el andlisis se debe tener en cuenta diferentes orientaciones de las capas,
propiedades de los materiales, tamafio, espesor y posicion de los orificios para
obtener diferentes configuraciones.

En materiales compuestos es usual encontrar dos importantes tipos de unién, las
uniones (Bonded) con material adhesivo y las uniones con pernos y/o remaches.
Las uniones bonded deben contar con una longitud adecuada para asegurar que
el esfuerzo cortante en el adhesivo que se genera en la mitad de la unién tienda a
cero y asi no permitir desplazamiento. En la siguiente imagen se muestran varios
tipos de estas uniones:
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Figura 12. Tipos de unidon con adhesivo en materiales compuestos

[ T
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Fuente: NIU, Michael. Composite Airframe Structures. Hong Kong; Conmilit Press,

1992. p. 290.

Algunos factores basicos a tener en cuenta dentro del disefio de una unién en

material compuesto son:

- Las cargas deben ser transferidas.
- La geometria de los miembros a ser unida.
- El ambiente en el cual la unién va a operar.

- Bajo peso y alta resistencia, efectivos en termino de costos.

Es decir, los tipos de uniones mecanicas (pernos y/o remaches) en materiales
compuestos que se encuentran sometidos a cargas de tension generalmente

fallan de acuerdo a tres modos basicos (Figura 13):
» Tension mode — Modo de tensién

» Shearout mode — Modo de cortante

» Bearing mode — Modo bearing [15]

Ecuacion del modo bearing: PPT = DtFPT

Ecuacién del modo de cortante (Shearout): PS =2 (% — 0.5) DtF*

Ecuacion del modo de tension neta: Pt =2 (% — 0.5) DtFt
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Dénde:

FPT= Esfuerzo bearing de disefio

Fs4= Esfuerzo de Shearout de disefio

F*= Esfuerzo de tensién neta de disefio

D= diametro del fastener (perno)

t= Espesor de la lamina

e= Distancia del eje

s= (Distancia del eje o0 espaciamiento de fasteners) / 2 [9]

Los modos de falla bésicos se pueden observar en cada uno de los casos
presentados en la siguiente figura:

Figura 13. llustracién de los tres modos de falla basicos

I
:

' |

TENSION SHEARDUT BEARING

Fuente: NIU, Michael. Composite Airframe Structures. Hong Kong; Conmilit Press,
1992.

Para una geometria y carga dada, el calculo de la union se realiza por medio de
tres pasos:

1- Se obtiene la distribucion de esfuerzo alrededor del orificio de la unién.
2- Se predice la carga maxima de falla.
3- Se determina el modo de falla.

En la falla por el orificio de una unién con perno o remache se observa elongaciéon
en del diametro en la placa o en el orificio de la unién. La falla por cortante de un
orificio de perno o remache, que se observa en la anterior figura, es parecida a la
falla por el orificio, a diferencia de que esta es mas critica en los extremos. Por lo
gue se considera mantener la distancia del centro del remache al borde o extremo
de la placa igual a dos veces el diametro del remache y asi evitar la alta
posibilidad de este tipo de falla con esfuerzos cortantes.
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Una union sea con perno o remache debe ser calculada para una posible falla por
tension a través de los orificios. El esfuerzo de tension se asume uniforme y
distribuido en el area de union. [16]

Figura 14. Union bajo tensién

—
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TENSION \
A

B
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Fuente: NELSON, Willard D. BUNIN, Bruce L., HART-SMITH, Leonard J, Critical
Joints in Large Composite Aircraft Structure, NASA CR 3710. 1983.

En la imagen anterior se observa una unién sometida a tension, en donde se
detallan los puntos Ay B, asi:

A — Lado de alta carga bearing.

B — Delaminaciones debidas a la carga bearing y a la flexiéon del perno.

2.6. Regulacion

Se realizé un estudio de diferentes estandares de certificacion pertinentes para el
disefio estructural del UAV. Se decide elegir y utilizar la normativa Australiana
subparte C que trata sobre estructuras para realizar el disefio y el andlisis del
SKYCRUISER X-1 debido a diversas razones:

» La Universidad de San Buenaventura Bogota tiene experiencia y un
conocimiento mayor en esta normativa debido a que el UAV NAVIGATOR X-2
se disefd y construyé de acuerdo a esta regulacion internacional.

» El disefo aerodinamico del NAVIGATOR X-2.1 se bas6 en esta normativa.

» La normativa Australiana es puntual y precisa en sus secciones con respecto al
disefio estructural de aeronaves no tripuladas menores a 800 Kg de Peso
maximo al despegue.

» Debido a que el proyecto de grado se va desarrollar unicamente para el
fuselaje, ala central y union ala-fuselaje; no todos los puntos de la normativa
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Australiana subparte C se tendran en cuenta para realizar el disefio estructural,
por ejemplo: El tren de aterrizaje y bancada del motor. Se tendran en cuenta
las cargas que vienen del empenaje del UAV para el disefio, de acuerdo a lo
planteado en la programacion realizada para tal estudio (ANEXO F).

La normativa australiana fue disefiada para aquellas personas que busquen
disefiar y construir aeronaves de un peso de despegue menor a 800 Kg. La
subparte C especificara las condiciones para las cuales se debe disenar la
aeronave para su resistencia estructural durante el vuelo. El diagrama V-n es un
claro ejemplo de disefio estructural en donde se ilustran las limitaciones
estructurales de la aeronave a determinadas velocidades; cual debe ser el factor
de carga para este disefio y cuél es el margen de seguridad que se debe tener
durante la operacion; ademas se especificaran las cargas y esfuerzos en cada
seccién aerodindmica como estabilizador vertical, horizontal y las cargas que se
deben tener en cuenta del tren de aterrizaje, etc.

El contenido regulatorio de la subparte C de la autoridad Australiana se ilustra en
el ANEXO A.
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Capitulo 3 - REQUERIMIENTOS, PARAMETROS Y ESPECIFICACIONES DE
DISENO

El disefio y analisis estructural del SKYCRUISER X-1, se basara en las
condiciones mas restrictivas de operacion y en los datos aerodinamicos
(rendimiento, dinamica de vuelo, estabilidad y control) finales del NAVIGATOR X-
2.1. El estudio del disefio estructural se realizara para altura de crucero a
velocidad maxima (contemplado dentro de los alcances y limitaciones del presente
proyecto) asumiendo MTOW y durante la aproximacion final con flaps totalmente
desplegados a nivel del mar. Por lo tanto los requerimientos, especificaciones y
parametros iniciales para el disefio estructural del UAV SKYCRUISER X-1, se
listardn a continuacion; cabe resaltar que los datos de densidades y temperaturas
seguiran siendo las usadas para el Proyecto NAVIGATOR X-2.1, de acuerdo a los
calculos realizados para un Estandar de Atmosfera Internacional ISA+20. [2]

DATOS GENERALES DE ENTRADA:

Tabla 3. Datos generales de entrada para el proyecto SKYCRUISER X-1

9,81 m/s?

1308,21717 N

50 Kilbmetros

6 Horas

20 Kilogramos

4267,2m

2976,42 m (Ipiales, Narifio, Colombia).

30,28 m con MTOW and Both engines
operative.

7,217 m/s (Desde nivel del mar).

100

3,8

-15

1,694 x 105 Kg/m s

557,000 y 1'333,000

1,15

1

0,3

23,5
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118,798 N/m?2

100,196 N/m?2

386,098 N/m? y 626,443 N/m? (siendo el primer
valor el mas restrictivo)

A continuacién, se exponen diversas tablas que contienen informacién de
caracteristicas atmosféricas, velocidades, coeficientes y diversos parametros de
disefio aerodinamico referentes al disefio estructural.

Tabla 4. Condiciones atmosféricas para condiciones criticas o de restricciéon
(ISA+20)

Altura (m) 0 2976,42 4267,2

Presion (Pa) 101325 70434,315 59518,0562
Temperatura (K) 308,16 288,9005 280,4232
Densidad (Kg/m3) 1,145667123 0,8494 0,739525

Tabla 5. Velocidades de Operacion para condiciones ISA+20

Perdida 14,720 m/s 14,597 m/s 14,528 m/s 14,500 m/s
0 Aproximacion | 19,136 m/s 18,976 m/s 18,886 m/s 18,850 m/s
Aterrizaje 16,928 m/s 16,786 m/s 16,707 m/s 16,675 m/s
Perdida 17,094 m/s 16,951 m/s 16,872 m/s 16,839 m/s
2976,42| Aproximacién | 22,223 m/s 22,037 m/s 21,933 m/s 21,891 m/s
Aterrizaje 19,659 m/s 19,494 m/s 19,403 m/s 19,365 m/s
Perdida 18,321 m/s 18,168 m/s 18,083 m/s 18,047 m/s
4267,2 Crucero 35,4 m/s - - -
Méaxima 47,35 m/s - - -
Giro Sostenido 40 m/s - - -
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Tabla 6. Coeficientes Maximos de sustentacion y arrastre del Ala (3 Dimensiones)

2976,42| Perdida | 1,850929 1,882297 1,900103 1,907531
CL max. | 4267,2 | Crucero | 1,989963 - - -
4267,2 | Maxima | 2,017377 - - -
2976,42| Perdida | 0,240915 0,23903 0,247467 0,258392
Cp max. | 4267,2 | Crucero | 0,223411 - - -
4267,2 | Maxima | 0,222038 - - -
2976,42| Perdida - - - -
Cm max. | 4267,2 | Crucero | -0,774144 - - -
4267,2 | Méaxima | -0,791975 - - -

En la siguiente tabla se observan las

NAVIGATOR X-2.1.

Tabla 7. Dimensiones del ala del prototipo Navigator X-2.1

dimensiones del

Area alar (m2) 5,6925
Envergadura (m) 6,9
Cuerda de la raiz (m) 11
Cuerda de la punta (m) 0,55
Cuerda media aerodinamica (m) | 0,8556
Relacion de Aspecto 8,363636

del prototipo

La siguiente tabla indica parametros de contribucion del ala para el analisis de
estabilidad que incluyen coeficiente de cambio en sustentacion en funcion del
angulo de ataque, coeficiente para angulo de ataque 0°:

Tabla 8. Parametros del ala para el analisis de estabilidad

Xac/ C 0,25
Cmac -0,513627
ClLo 0,746418
dCL / da (1/Radianes) | 3,997050275
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» Tercera estimacion de peso:

Tabla 9. Tercera estimacion de peso del prototipo Navigator X-2.1

Control 4,700

Tren de aterrizaje 9,701
Eléctrico 8,984
Componentes estructurales 46,667
Propulsor 14,801
Tornillos y tuercas 1,438
Combustible 27,062
Carga paga 20

Total 133,3554714

» Distancia de aterrizaje para condiciones atmosféricas ISA+20.

Tabla 10. Distancia de aterrizaje para condiciones atmosféricas ISA+20

0 61,917 m 61,021 m 60,525 m 60,321 m
2963 80,100 m 78,922 m 78,271 m 78,002 m

» Tasa de ascenso con ambos motores operativos para ISA+20

Tabla 11. Tasa de ascenso con ambos motores operativos para ISA+20

ISA+20 7,217 m/s 4,925 m/s

3.1. Diagrama de Restricciones

Este diagrama consiste en poder identificar el espacio 6ptimo de disefio para la
aeronave con ciertas restricciones iniciales propuestas. Los parametros iniciales
podran cambiar a medida que se desarrolla el disefio, por lo tanto el area de
disefio podra cambiar asimismo al final del proyecto, mostrando un nuevo espacio
permisible, si afectar el desempefio de la aeronave. Los parametros mas
importante son la relacibn empuje peso y la carga alar, los cuales indican las
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caracteristicas de desempefio de la aeronave durante las fases de vuelo. A
continuacion se ilustra el diagrama de restricciones final del proyecto NAVIGATOR
X-2.1 como parametros iniciales para el analisis y disefio estructural del proyecto
SKYCRUISER X-1:

Figura 15. Diagrama de restricciones proyecto Navigator X-2
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3.2. Célculos para el Diagrama V-n

A continuacibn se muestran los calculos necesarios para la obtencién del
diagrama V-n combinado (tanto maniobras como rafagas) o envolvente de vuelo
del UAV.

3.2.1. Diagrama V-n por Maniobras

El diagrama V-n es un parametro muy importante dentro del estudio y analisis
estructural debido que determina los limites de disefio y los factores de carga
tltima; asi como las velocidades correspondientes a las cuales la estructura de la
aeronave esta diseflada. Ademas las limitaciones aerodinamicas y estructurales
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de una aeronave se ilustran en el diagrama V-n, es decir, este diagrama ilustra el
rango en el cual una aeronave puede operar sin presentar fallas estructurales o
aerodinamicas. A continuacién se muestra un esquema del diagrama.

Figura 16. Ejemplo Diagrama de factor de carga contra velocidad por maniobras
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Fuente: DOUSDEBES, Camilo, et al. Disefio y construccién de un vehiculo aéreo no
tripulado (UAV) Navigator X-02. Trabajo de grado Ingeniero aeronautico. Bogota
D.C. Universidad de San Buenaventura Bogota. Facultad de ingenieria. Programa de

ingenieria aeronautica. 2008. P 278.

La curva que hay entre los puntos A-B representa el limite aerodinamico en factor
de carga (regién positiva) impuesto por el coeficiente de sustentacion maximo. La
regién que se encuentra sobre esta curva se considera como el area o regién de
pérdida. La curva AE representa el limite de pérdida (regidén negativa); si el ala se
inclina hacia abajo a un angulo de ataque negativo alto, el flujo de aire se separara
de la parte inferior de la superficie del ala y la sustentacion negativa disminuira en
magnitud, por lo tanto el ala entrara en pérdida. La ecuacion que se utiliza para el
factor de carga, expresada en términos de la velocidad, para la curva entre los

puntos A-B y A-E, es la siguiente:

1 C
Nmax = * 5,000 Vzoo ({;3% (Ecuacion 18)
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Despejando la velocidad de la ecuacion para dejarla en términos del factor de
carga maximo, resultaria:

(Ecuaciodn 19)

V= \/ 2enmast(Y/5)

Poo*(CL)max

La linea horizontal BC expresa el factor de carga limite positivo en el diagrama V-
n. En este punto se pueden lograr maniobras con radios de giro menores y con
velocidades angulares de giro mas altas que la aeronave pueda soportar. En la
parte derecha del diagrama, la linea CD, representa el limite de velocidad. A
velocidades de vuelo superiores a este limite, la presion dinamica es mayor que el
rango de disefio de la aeronave.

La linea horizontal ED expresa factores de carga negativos a angulos de ataque
negativos, mas alla de los cuales puede haber un dafio estructural. Y la linea
horizontal HI expresa factores de carga ultimos negativos, mas alla del cual puede
ocurrir una falla estructural.

Para realizar el diagrama V-n estable se deben tener en cuenta los valores del
factor de carga maximo, los cuales se encuentran definidos en la normativa
australiana, como se indica a continuacion:

» Un factor de carga limite por maniobras de 3.8

» Un factor de carga limite negativo por maniobras no menor a -1.5

» Cualquier factor de carga limite positivo por maniobra no menor a 2 y cualquier
factor de carga limite negativo por maniobra no menor a -0.5.

» El factor de carga positivo por maniobras con los flaps abajo sera 2.0.

Se deben tener ciertos valores del disefio aerodindmico del UAV como el

coeficiente de sustentacion maximo positivo y negativo, el peso de la aeronave y
la superficie alar. Los cuales se muestran a continuacion:

Tabla 12. Requerimientos aerodinamicos para la construccién del diagrama V-n

1308,2172 N
5,6925 m2
229,8141 N/m2
1,850929
-1,1

Ademas se deben tener en cuenta otros parametros como la velocidad de pérdida,
velocidad de crucero, picada y de maniobrabilidad para la construccion del
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diagrama V-n estable. Se ilustran las variables a tener en cuenta con su respectiva
ecuacion: [19]

Vs = +1g velocidad de pérdida o velocidad minima a la cual la aeronave es
controlable.

V. = Velocidad de Crucero

V, = Velocidad de Picada

V, = Velocidad de maniobrabilidad

> VELOCIDAD DE PERDIDA, Vg

Z*W/S

(Ecuacidn 20)
PCNmax

S:

Dénde:

Cn,,,.= Coeficiente de fuerza maxima normal

Y
2) /2
Chmax = {(CLmax)z + (CDatcL ) } (Ecuacion 21)

En disefios preliminares es aceptable suponer que:
Cn,.. = 11C, . (Ecuacion 22)

» VELOCIDAD DE CRUCERGO, V.

w >
Ve = K¢ ,? (Ecuacion 23)
Donde la constante K, puede tomar los siguientes valores:

K= 33 para aviones categoria normal y utilitaria y W/S =20 psf.

K.= Varia linealmente desde 33 hasta 28,6 como W/S varia desde 20 hasta 100,
para aeronaves categoria normal y utilitaria.

K-= 36 para aviones categoria acrobatica.

V. No debe ser mayor de 0,9 V,, donde V es la velocidad maxima obtenida con la
potencia o empuje maximo.
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» VELOCIDAD DE PICADA, V,
Vp=1,25V, (Ecuacion 24)

» VELOCIDAD DE MANIOBRA, V,

Vy =V *xnpy (Ecuacion 25)
24.000 y
Ny = 2.1+ W10.000 (Ecuacion 26)

7, No debe ser mayor que V.
A continuacién se expone el diagrama V-n por maniobras obtenido en la

programacion realizada en el Software MATLAB® para el UAV SKYCRUISER X-1
y las condiciones antes expuestas:
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FACTOR DE CARGA

Figura 17. Diagrama V-n debido a maniobras del UAV SKYCRUISER X-1

DIAGRAMA V-n PARA ALTITUD CRUCERO DEL SKYCRUISER X-1

Curva limite aerodinamico en términos de factor de carga positivo

Limite Factor de carga maximo positivo segin Regulacién

35] — Velocidad Maxima (No Exceder) de la Aeronave

— Curva limite aerodinamico en términos de factor de carga negativo
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3.2.2. Diagrama V-n por Réafagas

Es muy comdn que cuando la aeronave se encuentre en vuelo, sea perturbada por
una rafaga de viento, lo cual puede ocasionar que exceda los limites del factor de
carga, es decir, cuando la aeronave se encuentra con una rafaga de viento puede
producir un aumento o disminucion del angulo al cual se encuentra volando la
aeronave. Esto genera un cambio en la sustentacion de la aeronave.

De igual manera la normativa australiana describe la manera para calcular los
factores de carga maximos. La aeronave debera estar disefiada para soportar
cualquier velocidad critica con los flaps arriba, las cargas que pueden resultar de
rafagas verticales de 50 ft/s 0 54,864 Km/h o0 15,24 m/s.

El cambio en el factor de carga de la aeronave como resultado de la rafaga de
viento, se define como: [20]

_ Kg*xUgexV*Cly .,
Niim = 1+ s95-(7)y) (Ecuacion 27)
0,88+ .
5= ddla} (Ecuacion 28)
53* g
2*(W/S) .,
Ug = m (Ecuacion 29)

A continuaciéon (Figura 18) se expone el diagrama V-n por rafagas obtenido en la
programacion realizada en el Software MATLAB® para el UAV SKYCRUISER X-1
y las condiciones previamente expuestas:
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FACTOR DE CARGA

25

Figura 18. Diagrama V-n debido a rafagas del UAV SKYCRUISER X-1

DIAGRAMA V-n RAFAGAS PARA ALTITUD CRUCERO DEL SKYCRUISER X-1
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3.2.3. Diagrama Envolvente V-n de operacion

Al juntar los 2 diagramas (normal y rafagas), se obtiene un envolvente (Color azul oscuro, borde grueso) donde se
muestra los rangos de operacion de la aeronave donde deberia permanecer y no sobrepasar los factores de carga y
velocidades obtenidas para un vuelo seguro.

Figura 19. Diagrama V-n completo de maniobra y rafagas del UAV SKYCRUISER X-1

DIAGRAMA V-n (MANIOBRA Y RAFAGAS) ENVOLVENTE EN ALTITUD CRUCERO DEL SKYCRUISER X-1
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3.3. Pesos dela Aeronave

La aeronave SKYCRUISER X-1 fue disefiada para la siguiente distribucion de
pesos que a continuacion y de manera general, se muestra por sistemas:

Figura 20. Distribucién general de pesos del UAV Navigator X-2.1

Peso maximo de
despegue

Peso del
combustible
27,062 kg

Peso estructura
46,667 kg

Peso sistemas de Peso sistema
control eléctrico

4,7 kg 8,984 kg

Peso tren de
aterrizaje
9,701 kg

Peso carga paga
20kg

Peso sistemas
propulsor
14,801 kg

Tornillos y tuercas
1,438 kg

Para el fuselaje, Ala central y su union; se desglosan los pesos de los
componentes de cada sistema en el ANEXO G.

3.4. Cargas de la aeronave

Las cargas de la aeronave son aquellas fuerzas y cargas aplicadas a los
componentes estructurales de la aeronave para determinar un nivel de resistencia
en el avion completo. Estas cargas pueden ser causadas por la presion del aire,
las fuerzas de inercia o las reacciones en tierra durante el aterrizaje. En casos
mas especificos, el disefio de cargas pueden ser impuestos durante otras
operaciones tales como: en un sistema de despegue tipo catapulta, aterrizajes
forzosos, aterrizajes en agua. La determinacion de las cargas de disefio involucra
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un estudio de presiones de aire, fuerzas de inercia durante ciertas maniobras de
operacion, ya sea en el aire o sobre tierra. Ya que el objetivo primario es una
aeronave con un nivel de resistencia satisfactorio.

El disefio estructural es dependiente de las cargas. Por lo tanto, las cargas deben
ser determinadas temprano en el disefio para evitar la posibilidad de retrasos
durante el trabajo de disefio. El tiempo disponible a menudo gobierna la cantidad
de andlisis de la carga que puede ser realizado. Otra consideracion en la
determinacién de la magnitud de la carga de analisis es la cantidad de peso
estructural involucrado. [9]

Factor de carga: En un vuelo recto y nivelado estandar la sustentacion del ala es
la que soporta todo el peso de la aeronave. Durante las maniobras o vuelos a
través de flujos turbulentos, cargas adicionales surgen para incrementar o
disminuir las cargas netas sobre la estructura de la aeronave. La cantidad de
cargas adicionales dependen de la severidad de las maniobras, y su magnitud es
medida en términos de factor de carga.

El factor de carga es un factor de multiplicacién que define una carga en términos
del peso. Esta definicion se ilustra en la figura 21. En la figura 21 (a) la aeronave
estd en vuelo recto y nivelado. En la figura 21 (b) la aeronave es en vuelo
acelerado; el avion estd siendo sometido a una aceleracibn normal, a su
trayectoria de vuelo.
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Figura 21. Factor de carga en la aeronave

1

w
O ‘l’ (b)L + AL=W+F1
< F1 ’ Where L=W and AL= F1

AL, es un incremento en la sustentacién el cual es causado ya sea por el
encuentro con una rafaga o como resultado de una maniobra intencional. La
fuerza adicional causa una aceleracion A y el equilibrio es proporcionado por la
fuerza de inercia F;. [9]

_r (¥ .
AL =F, = (g)A (Ecuacion 30)
A .z
AL+L—-W =F = (1 + E) (Ecuacion 31)
A AL .
load factor,n =1+ P 1+ ” (Ecuacion 32)

El factor de carga en pocas palabras quiere decir, que es la relacion entre la carga
de aire total sobre la estructura del avién (sustentacion) y el peso de la aeronave.
Por ejemplo, un factor de carga de tres significa que la carga total que soporta la
estructura de la aeronave, es tres veces mayor a su peso real.
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3.4.1. Cargas del disefio del ala

Las cargas de disefio del ala consisten en los cortantes, flexion, momentos, y
torsiones que resultan de las presiones del aire y las cargas de inercia. Las cargas
de vuelo son las experimentadas en las maniobras al limite del diagrama V-n o las
causadas por las rafagas. Otras condiciones de vuelo son aquellas asociadas con
la deflexion de las superficies de control. Las cargas de disefio del ala deben ser
determinadas para las condiciones de aterrizaje y carreteo (Taxiing). [9]

3.4.2. Cargas en el empenaje

Las cargas en el empenaje incluyen las cargas en la cola horizontal y las cargas
en la cola vertical como se describe a continuacién: [9]

La cola horizontal es ubicada sobre la aeronave por dos razones principales:

» Equilibrar los momentos causados por las fuerzas de aerodinamica y de
inercia de otras secciones del avion.
» Proporciona control sobre el eje longitudinal.

Cargas sobre la cola vertical son causadas por lo siguiente:

Deflexion del timén de direccién.
Deflexion del aleron.

Rafaga lateral.

Empuje del motor asimétrico.

VVVY

3.4.3. Cargas en la cola horizontal

Para determinar las cargas sobre la cola horizontal se requiere un conocimiento de
las fuerzas aerodindmicas y momentos sobre otros componentes de la aeronave.
Esta informacién es obtenida por la medicién de estas fuerzas y momentos en el
tunel de viento sin la cola horizontal. [9]

El procedimiento para hallar de manera simplificada las cargas en el estabilizador
horizontal se establece con base a las férmulas que se presentaran a
continuacion; el desarrollo ingenieril para la determinacion de las cargas lineales
distribuidas para estabilizador y elevador se encuentra establecido en la
programacion de cargas para la cola horizontal del SKYCRUISER X-1, incluido en
el ANEXO F. De lo anterior en resumen se obtienen las siguientes ecuaciones:

q = 1_10 [p1 + 5p,(1 — @) + p3(4 — 5¢)] (Ecuacion 33)
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qz = %(ppg (Ecuacion 34)
Donde:

P1,P2,P3 son distribuciones de presiones totales del estabilizador horizontal
¢ = Relacion entre cuerdas del estabilizador y elevador

Las coordenadas a lo largo de la cuerda donde tanto como gl y g2 estaran
ubicadas, respectivamente:

[p; + 2p, + 15(0,8 — ) (p; + p3) + 25(0,8 — 9)%(p, + 2p3)]

= 150q4
2 .
x, =1-— 39 (Ecuacion 35)

Después de obtener la distribucion de cargas tanto en elevador como estabilizador
horizontal, estas deberan ser transformadas en cargas puntuales y ser trasladadas
con sus respectivos momentos al punto de unién del empenaje al ala para ser
afadidas, tanto las cargas como los respectivos momentos, al andlisis estructural
gue se llevara a cabo para el ala central.

Los resultados obtenidos se presentan a continuacion, la carga obtenida y el
momento generado son aplicados en la unién Wing-Tail boom, cabe resaltar que
se generan dos cargas y dos momentos en cada union debido a la configuracion
de doble Tail boom del SKYCRUISER X-1.
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Figura 22. Cargas en la cola horizontal del UAV SKYCRUISER X-1

Carga Puntual del
Estabilizador Horizontal

QYt=Carga Total Puntual del
Estabilizador Horizontal = 36.6843 N

2717 77Tmm

3.4.4. Cargas en la cola vertical

Las cargas impuestas por la deflexién del timon de direccién son una funcion
directa de la potencia del timén de direccion. La potencia del timon de direccién
consiste en la ventaja mecéanica construida en el sistema de control entre el piloto
y la superficie. La efectividad del timén de direccion debe ser ademas incluida
teniendo en cuenta la potencia del timén de direccién. [9]

El momento de guifiada producido por el timon de direccion depende del cambio
en la sustentacion en la cola vertical debido a la deflexion del timon de direccidon
por su distancia desde el centro de gravedad. Para una deflexion del timoén de
cola positivo se crea una fuerza lateral positiva en la cola vertical. Una fuerza
lateral positiva producird un momento de guifiada negativa. [17]

N=-17Y, (Ecuacion 36)
La fuerza lateral del estabilizador vertical esta dada por la siguiente ecuacion:

Y, =C, Qv Sy (Ecuacién 37)

Reescribiendo la ecuacién en términos del coeficiente de momento de guifiada se
obtiene:
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__N _ acy, »
C, = %50 n,V, 2, O, (Ecuacion 38)

La efectividad de control del timén de direcciéon es la tasa de cambio del momento
de guifiada con el angulo de deflexién del timoén de cola.

Cn = Crg, =~V C;f;: (Ecuacion 39)
Donde.
ac,
ds, = Clav T

Segun el estudio de estabilidad direccional del NAVIGATOR X-2.1 se obtienen los
siguientes datos.

G, = 0,1096 /rad

T=047

dc
Y = 0,051512 /rad

ds,
S, 08261 m?
S 5,6925 m?2
b=69m
@ _
Qw
X
~%9 = _1,35356
C
l,=2703m

El coeficiente de momento de guifiada se calcula para la maxima deflexion del
timon de direccion positivo de 28°.

C,=—0,0010975
La presién dinamica del ala se calcula para una condicion de crucero.

Q,, = 463,3715 Pa
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Se calcula el momento de guifiada.
N=C,Q,Sbh
N =-199731 Nm

Se calcula la fuerza lateral del estabilizador vertical.

y _ N_ -199731Nm
v, 2,703 m
Y,=7,3892N

Segun la regulacion australiana la superficie de control debera estar disefiada para
carga asimétricas para un angulo de guifiada () de 15°, para este caso se asume
un angulo de sidewash (o) igual a cero.

Co=o =k e (B+0) (Ecuacién 40)

C,=0,0016313
Se calcula el momento de guifiada.
N, =29,687 Nm

Se calcula la fuerza lateral del estabilizador vertical.

N .,
Y, = = (Ecuacion 41)
v
Y, = 10,983 N

3.4.5. Cargas del fuselaje

Las cargas que afectan el disefio del fuselaje resultan de las maniobras de vuelo,
aterrizajes o todas las condiciones del manejo en tierra. Las cargas del fuselaje
son principalmente un problema de la determinacién de la distribucién de peso,
cargas de la cola, y cargas del tren de aterrizaje delantero. La distribucion del peso
es importante, porque una gran parte de las cargas del fuselaje se deriva de la
inercia de los elementos de masa ejercidos por las aceleraciones. Traslacion y
rotacion. Las cargas de la cola, que generalmente son bastante grandes,
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contribuyen fuertemente a la flexion en la parte trasera del fuselaje. Un fuselaje no
simétrico soporta grandes torsiones debido a la cola en la parte trasera del
fuselaje. En el mismo sentido las cargas de la cola afectan la parte trasera, las
cargas actuando sobre el tren de aterrizaje delantero contribuira significativamente
a las cargas netas sobre la parte delantera del fuselaje.

Debido a las cargas dichas anteriormente durante las condiciones de vuelo y las
maniobras; la aeronave se divide en tres principales secciones y una adicional,
donde cada seccion se analiza por separado, teniendo en cuenta que las cargas
se trasladan a través de una seccion a otra. Para una estructura comun, el fuselaje
se divide en tres secciones como se ilustra a continuacion. [9]

Figura 23. Fuselaje dividido en tres secciones

1 Forward Body | |

Cer*ter Fody

®
Q Forward main Aft main
Frame Frame

(1) Fuselaje delantero: porcion del fuselaje adelante de la cuaderna principal
delantera.

(2) Fuselaje trasero: Porcion del fuselaje atras de la cuaderna principal trasera;
incluyendo el empenaje.

(3) Fuselaje central: Porcion del fuselaje entre las cuadernas principales.

Cargas en la seccion delantera del fuselaje

Las cargas de la seccion delantera del fuselaje incurridas durante el vuelo
simétrico son en una sola direccion vertical; no hay cargas laterales. Estas cargas
se determinan simplemente por la multiplicacion de las cargas del peso por el
factor de seguridad. Las cargas verticales debido al viento son generalmente
despreciadas en los calculos de cargas para la seccion delantera del fuselaje
excepto para fuselajes con cuerpo ancho o su efecto sobre la estructura local.
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Despreciando estas cargas son una manera para disminuir las cargas de inercia,
ademas, que son relativamente pequefia para las cargas netas. Otra razén de
despreciarlas es el hecho que las distribuciones adecuadas son dificiles para
determinar debido a las irregularidades en la forma del fuselaje. Una buena
distribucion tendria que ser determinado por las mediciones de la presion del
viento tunel.

Cargas en la seccion trasera del fuselaje

Las cargas verticales de vuelo de la seccion trasera del fuselaje son una
combinacion critica de cargas de inercia y las cargas de equilibrio de la cola
horizontal. Las cargas de la cola horizontal se determinan por varias condiciones
en el diagrama V-n y la posicion del centro de gravedad. Las cargas laterales
resultan de la aplicacion de las cargas debido al viento actuando sobre la cola
vertical en combinacion cargas de inercia laterales. Las cargas debido al viento en
la seccion trasera del fuselaje generalmente son despreciables, en las direcciones
vertical y lateral. [9]

Teniendo en cuenta la distribucion de pesos para cada sistema con influencia
debida a la localizacién de componentes sobre el fuselaje, las cargas resultantes
por secciones de acuerdo a lo definido en el ANEXO G — seccion fuselaje, son las
siguientes:

Tabla 13. Distribucién de cargas en el fuselaje por estaciones de acuerdo a
ubicacién de componentes

1 0,875 755,9345138
2 2,15 294,2207387
3 2,12 3372,110915
4 2,55 214,2738037
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Figura 24. Cargas de los componentes sobre el fuselaje

2,2

X
(m) 0 0,9 56m 2,1 2,6

De acuerdo a las cargas definidas en la figura anterior, la fuerza cortante y el
momento flector se muestran para toda la longitud del fuselaje en las siguientes
graficas:

Figura 25. Diagrama de fuerza cortante en el fuselaje

Diagrama de fuerza cortante del Fuselaje
1000

0
0 0,5 Xl 1,5 2 2,5 3
-1000 M

-2000

-3000

-4000 L

-5000

Fuerza cortante (N/m)

Distanciaalolargodel fuselajedesde Datum Line (m)
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Figura 26. Diagrama de momento flector debido a las cargas en el fuselaje

Diagrama de Momento Flector del Fuselaje
500

-500
-1000
-1500

-2000

Momento Flector (N*m)

-2500

-3000
Distanciaalolargodel fuselajedesde Datum Line (m)

3.4.6. Distribucién de Sustentacion

Para el estudio de la distribucion de sustentacion del ala, tanto a lo largo de la
envergadura como a lo corrido de las secciones de cuerda del ala, se proponen
tres sintesis de obtencidn de la sustentacion para el ala del SKYCRUISER X-1. Se
toma la distribucién de sustentacion del ala del NAVIGATOR X-2.1 en graficas
generadas por los pardmetros adquiridos en el software XFLR5 para las dos
condiciones criticas de estudio (informacién integrada en el ANEXO C).

Se expone a continuacion el método de distribucion lineal uniforme en alas
taperadas y como ultimo, el método aproximado de distribucion de sustentacion de
Schrenk [19]. Segun Martin Hollman, en su libro “Composite Aircraft Design”, una
técnica que brinda excelente aproximacion a diversos métodos de distribucion de
carga aerodinamica a lo largo de la envergadura para alas taperadas, es la
siguiente. La resultante es una distribucion trapezoidal para media envergadura,
se debe tener en cuenta que para la condicion de crucero el peso de restriccion
(MTOW), debera ser igual a la sustentacion, obteniendo un factor de carga igual a
1 para el andlisis inicial por lo que,

_ZWMTOWn _ZyCr 2y Ct y
L(y) = YT AR (Cr —t+— ) (Ecuacion 42)

Donde n es el factor de carga de estudio. Esta funcién genera una grafica donde
se observara una distribucion trapezoidal de la sustentacion de la siguiente forma,
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Figura 27. Distribucién taperada de sustentacién para media envergadura

260
240 P —

220 ~——
200
\\

180
160 —
140 e~
120
100
80
60
40
20
0

Distribucién de sustentacién taperada de Hollman [N/m]

o 020406 08 1 12 14 16 1,8 2 22 24 26 28 3 3,2 3,4 3,6
Posicion en media envergadura (b/2) [m]

Para la distribucién lineal uniforme en alas taperadas que se usard en conjunto
con el método de Schrenk, es posible referenciar en el libro “Aircraft Design —
Thomas C. Corke” [31], donde para alas taperadas trapezoidales, la longitud de la
cuerda total a lo largo de la envergadura varia de la siguiente manera:

c(y) = [1 ~22(1- ,1)] (Ecuacion 43)

Donde Cr es la cuerda en la raiz del ala y A la relacion de taperado. De una

distribucion de sustentacién eliptica a lo largo de la envergadura se procede a
variar la cuerda y,

L"(y) =L, [1 - 273’(1 - /1)] (Ecuacion 44)

Donde Lr es el valor de la sustentacion local en la raiz del ala para y=0. La
sustentacion total se hallara integrando esta distribucion de sustentacion en toda
la direccion de la envergadura,

b b .,
L= f_l:jz Lly)dy=2L, fo /2 [1 — 273/ 1- A)] (Ecuacién 45)

Al evaluar,
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Ly b (1+2)
- 2

L (Ecuacion 46)

Se obtiene una expresion para la sustentacion local en la raiz del ala que brinda la
sustentacion total necesaria para la distribucion trapezoidal de sustentacion; y si
ademas se tiene en cuenta para la condicion de crucero en donde la
sustentacion es igual al peso de la aeronave se obtiene:

L. = % (Ecuacion 47)
Por lo que,

T(y) = 2Wurown |4 2Y -4 »
L' (y) = B (L+A) [1 b 1 A)] (Ecuacion 48)

Ahora, se ilustra y se desarrolla el método de aproximacion de Schrenk, donde se
propone que para un ala de relacion de aspecto finita, existe variacion en la
distribucion de sustentacién a lo largo de la envergadura y que esta misma es
proporcional a la forma del ala. Para las alas taperadas trapezoidales con bajo o
nulo flechamiento, sin twist y en regimenes subsoénicos, este método semi-
empirico asume que la distribucion tendra una forma promedio entre el tipo de ala
antes descrito y la de un ala eliptica.

Para alas elipticas la distribucion analitica de sustentacion es la siguiente:

2
LE(y) = 4W"74T+Wn ( — 2731) (Ecuacion 49)

Para esta aproximacion, el area bajo la distribucién de sustentacién para ala
eliptica o taperada, debe ser igual a la sustentacion total requerida. Si se desea
obtener esta distribucion de sustentacion total de manera aproximada, se debe
realizar un promedio local de ambas distribuciones,

[LT (y) + LE(y)] (Ecuaci6n 50)

N

L~(y) =

eor-3 P (ch n-o-al) (3 -G

(Ecuacién 51)
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Donde n se establece en todas las ecuaciones como el factor de carga de estudio.
Por medio de la anterior funcién, es posible graficar la distribucién por unidad de
longitud en envergadura de la sustentacion. Se obtiene la siguiente gréafica.

Figura 28. Distribucién eliptica de sustentacion para media envergadura
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Comparando la grafica obtenida por los datos arrojados en resultados del software
XFLR5 vy los resultados obtenidos al utilizar el método de aproximaciéon derivado
para el presente proyecto, se puede observar la semejanza obtenida y que la
correlacion de los datos es muy cercana en ambas, demostrando que para las
condiciones y geometria del ala del UAV SKYCRUISER X-1, el método de
distribucion aproximada anteriormente descrito funcionaria e inclusive en ciertos
puntos de la envergadura restringiria méas el estudio a condiciones levemente mas
criticas para en disefio y analisis estructural del ala central.

La distribucién de sustentacién en sentido de la cuerda se asumira puntual sobre
el centro aerodindmico del ala (Figura 30), que para el ala taperada del
SKYCRUISER X-2.1 se ubica al 25% de la cuerda media aerodinamica del ala.
Para lo anterior se especifica que esta distribucion no variara en sentido de la
cuerda sino que se aplicara en totalidad sobre el centro aerodinamico (Figura 30).
Cabe resaltar que el centro aerodinamico para esta ala permanece constante para
la posicién de la cuerda en cualquier punto a lo largo de la envergadura y es
precisamente en la linea que junta el 25% de la cuerda en la raiz y el 25% de la
cuerda en la punta del ala donde ira ubicada la viga recta principal del ala. De
manera detallada se expone a continuacion una figura explicativa:
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Figura 29. Posicién de la Viga Principal delantera del ala del SKYCRUISER X-1
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Fuente: Cortesia del grupo de investigacion AeroTech

Figura 30. Distribucién lineal de la sustentacion y ubicacion constante del centro

aerodindmico al 25% de la cuerda del ala del SKYCRUISER X-1

Centro Aeroding mico

3.4.7. Distribucién de Arrastre

La fuerza de resistencia sobre el ala varia a lo largo de la envergadura, Teniendo
una concentracion de resistencia mayor sobre la punta del ala. La distribucién de
resistencia se puede determinar conociendo inicialmente la distribucion de
sustentacién sobre el ala. Ahora se debe considerar el coeficiente de resistencia
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para la aeronave completa. Se tiene que aparte del ala existen otras superficies
que producen resistencia tales como el estabilizador vertical, el estabilizador
horizontal, el fuselaje, el tren de aterrizaje, etc., cada una de estas superficie
contribuyen en la produccion de resistencia total de la aeronave al avance.

La resistencia parasita de una aeronave en configuracidbn crucero consiste
preliminarmente en la friccion de la piel, la rugosidad, la presion de arrastre de los
componentes principales, las superficies de control y otros elementos extrafos
durante el vuelo.

La resistencia inducida se produce principalmente por la sustentacion del ala, la
diferencia de presién entre el extradds y el intradés provoca una componente
vertical hacia abajo alrededor de la punta del ala, es decir, la resistencia parasita
esta directamente relacionada con la cantidad de corriente descendente inducida
en el borde de salida en la punta del ala.

La resistencia total de la aeronave es igual a la suma de la resistencia parasita
mas la resistencia inducida:

Cp = Cpe + Cp; (Ecuacién 52)

La resistencia inducida es igual a:

Cl? .
Cpi = — e (Ecuacion 53)

La resistencia parasita se puede representar como la minima resistencia Cp,, que
ocurre cuando la sustentacién es igual a cero. Por lo cual la ecuacién del
coeficiente de resistencia se expresa como: [23]

Cp = Cpo + KCI? (Ecuacion 54)

Donde K representa un factor de eficiencia.

K=— (Ecuacion 55)
mAR e

La resistencia parasita cuando la sustentacion es igual a cero se determina por
medio de una relacion de areas, el area humeda o area inmersa en el fluido con
relacion al area de referencia. Esta relacion se multiplica por un coeficiente de
friccion. [23]

Cpo = S“;et * Cy (Ecuacion 56)
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Del proyecto NAVIGATOR X-2.1 se tiene la relacién de areas, el coeficiente de
friccion y el factor de eficiencia para una condicién de crucero, por lo tanto:

SWEt
= 3,49143
S
C; = 0,0033
K = 0,0387

Reemplazando los dos primeros valores anteriores en la ecuacion de resistencia
parasita cuando la sustentacién es cero, se tiene:

Cpo = 0,0117

Reemplazando todos los valores en la ecuacion total del coeficiente de resistencia,
se tiene:

Cp =0,0117 + 0,0387Cl?

El coeficiente de sustentacion depende de la sustentacion de la aeronave, debido
a que se esta haciendo el estudio a una condicion de crucero, se asume que la
sustentacién es igual al peso, por tal motivo la ecuaciéon del coeficiente de
sustentacion se desarrolla bajo la condicion de crucero.

— 2Wumrow <
L= vzs (Ecuacion 57)
C; = 0,495960

La ecuacion de resistencia esta dada por la siguiente relacion:
D= %pVZSCD (Ecuacion 58)

Tendiendo el resultado del coeficiente de sustentacion para una condicion de
crucero se prosigue a obtener el resultado del coeficiente de resistencia.

Cp = 0,0117 + 0,0387(0,495960)2

Cp = 0,02122
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Una vez obtenido el valor del coeficiente de resistencia total, se prosigue a obtener
la resistencia total de la aeronave para condicién de crucero en la ecuacion de
resistencia total ya mencionada.

D =55,97899 N

Teniendo la resistencia total de la aeronave, se puede realizar una grafica de
distribucion de resistencia a lo largo de mitad de envergadura, este valor se
relacion con las ecuaciones ya mencionada en la distribuciéon de sustentacion
eliptica, simplemente se reemplaza el peso de la aeronave por el valor de la
resistencia total obtenida.

B 1 Z*D*n/
D (J’)=§

; \(1+/1[1__(1_’D]>

(Ecuacion 59)

Figura 31. Distribucién eliptica de arrastre para media envergadura
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Conociendo la ecuacién de distribucion taperada de sustentacion, se pude obtener
la grafica para la resistencia taperada para la aeronave, se realiza el mismo
procedimiento expuesto anteriormente para la resistencia eliptica, es decir, ya
teniendo el valor de resistencia total simplemente se reemplaza por el peso de la
aeronave.
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D(y) = 2~
=3+ b b

(Ecuacién 60)

Figura 32. Distribucidn taperada de arrastre para media envergadura
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La distribucién de resistencia obtenida mediante el software XFLR5 se encuentra
incluida en el ANEXO C.

3.4.8. Momento Aerodinamico

El momento aerodinamico del ala se puede determinar por medio de la siguiente
ecuacion:

Cmy = Cmgo, + Cuy, * (h = ha,,) (Ecuacion 61)
Cmy = Cimge,, + @w * @y * (R = hy,,) (Ecuacion 61a)

En donde:
Cge,y = Corresponde al coeficiente de momento aerodinamico del ala (en el

centro aerodindmico).
a,, = Corresponde al &ngulo de ataque del ala.
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a,, = Corresponde a la pendiente de sustentacion del ala CLg,

h = Corresponde a la posicién del centro de gravedad del ala en porcentaje de
la cuerda media aerodindmica del ala.
hq, = Corresponde a la posicion del centro aerodinamico del ala.

En la anterior ecuacion se observa el comportamiento del coeficiente de momento
aerodinamico del ala con respecto al cambio del angulo de ataque. [11]

Figura 33. Localizacién del momento aerodindmico del ala
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Fuente: ETKIN, Bernard. Dynamics of flight stability and control. Unites States of
America, John Wiley & sons Inc. 1995, p.25.

Figura 34. Momento aerodindmico alrededor del CG en el plano de simetria

Wing paro
1148 directiaon

Fuente: ETKIN, Bernard. Dynamics of fllght stablllty and control. United States of
America, John Wiley & sons Inc. 1995, p.25.

En las anteriores imagenes se detalla el andlisis de distancias y ubicacion del
momento aerodinamico, teniendo en cuenta para el estudio el MAC (cuerda media
aerodinamica).

A continuacion se muestra la grafica de momento aerodinamico del ala con
respecto al cambio en el angulo de ataque:
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Figura 35. Coeficiente de momento versus angulo de ataque de la aeronave
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Con media envergadura de 3,45 metros se dividi6 en 11 secciones de 34,5
centimetros para determinar el momento aerodinamico en cada una de ellas.

Figura 36. Vista superior del ala por secciones
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Tabla 14. Division del fuselaje del SKYCRUISER X-1 con respecto a la raiz del ala

Seccion 1 0

Seccidén 2 0,345
Seccién 3 0,69
Seccién 4 1,035
Secciéon 5 1,38
Seccion 6 1,725
Seccién 7 2,07
Seccion 8 2,415
Seccién 9 2,76
Seccién 10 3,105
Seccion 11 3,45

El momento en cada seccidn se halla por medio de la siguiente ecuacion:
1 . — -z
M==>xp * VxS xCpy x C (Ecuacion 62)

En donde el coeficiente de momento Cm seleccionado es el valor positivo y
negativo mas alto, para un correspondiente angulo de ataque y se muestra a
continuacion:

Cm: 0,09 (para un angulo de ataque de 20 grados)

Cm: -0,36 (para un angulo de ataque de 0 grados)

A continuacién se muestra la tabla con la seccién determinada y su respectivo
momento aerodindmico correspondiente.
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Tabla 15. Momento aerodindmico positivo en cada seccion del ala

0

30,46751069
26,40517593
24,37400855
22,34284117
20,31167379

19,2960901
18,28050641
17,26492272
14,21817166

10,1558369

O IN|/O N WIN |

[EEN
o

[y
=

Tabla 16. Momento aerodindmico negativo en cada seccién del ala

0
-118,4847638
-102,6867953
-94,78781104
-86,88882678
-78,98984253

-75,0403504
-71,09085828
-67,14136615
-55,29288977
-39,49492127

O O INONN|PRW|IN|E

[EEN
o

[N
=

La distribucion de momento es la observada en las siguientes graficas, una para el
mayor coeficiente positivo (dngulo de ataque de 20 grados) y otra para el mayor
coeficiente negativo (angulo de ataque de 0 grados).
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Figura 37. Distribucién de momento de la aeronave para Cm+

Momento Aerodinamico Cm+

[ N N w w
(€] o (€] o (]

Momento (Nm)

=
o

0 0,5 1 1,5 2 2,5 3
Seccion de ala referencia b/2 (m)

Figura 38. Distribucién de momento de la aeronave para Cm-

Momento Aerodinamico Cm-

0 0,5 1 1,5 2 2,5 3

o) N )
1S 1) o

Momento (Nm)
6o
o

-100
-120

-140
Seccion de ala referencia b/2 (m)

84



3.3.9 Sumario de Cargas de Disefio

La distribucion de cargas calculadas y seleccionadas para la aeronave
SKYCRUISER X-1, como se obtuvo en previos capitulos, deberan ser
recalculadas para el presente proyecto bajo un factor de carga maximo por
regulacion de 3.8 como se ha venido estableciendo previamente y un factor de
seguridad para estructuras en materiales compuestos de 1,8. Es este resultado
final de cargas aplicadas y momentos, de los que dependera de ahora en adelante
en analisis estructural del SKYCRUISER X-1.

A continuacién la distribucién final de sustentacion para la aeronave, incluido el
factor de carga maximo. Cabe resaltar que el factor de seguridad por regulaciones
fue afladido para el analisis estructural en ANSYS WORKBENCH.

La tabla de datos de donde se obtuvo la siguiente grafica esta incluida en el
ANEXO D.

Figura 39. Distribucién de sustentacion para factor de carga maximo de disefio (3.8)
en media envergadura
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La distribucion de arrastre se calcul6 para un factor de carga maximo por

regulacion de 3,8 y factor de seguridad de 1,8 como se ha establecido
previamente.

Figura 40. Distribucién de arrastre para factor de carga maximo de disefio por
regulacion (3.8) en media envergadura
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Se tendran en consideracién las dos distribuciones de momento para los maximos
coeficientes de momento positivo y negativo es decir, a un angulo de ataque de
veinte (20) gradosy a cero (0) grados, respectivamente.
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Figura 41. Distribucién de momento aerodindmico en media envergadura
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Diagrama de cortante y momento teniendo en cuenta la distribucién de
sustentacién (Figura 39). Para mayor detalle teérico ver ANEXO D.

Figura 42. Diagrama de fuerza cortante V (N/m)

Diagrama de Fuerza cortante

-50
-100
-150
-200
-250
-300
-350

Fuerza cortante V (N/m)

-400

-450

Distancia desde la raiz a la punta del ala (m)

87



Figura 43. Diagrama de momento flector (N*m)
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Se muestran las cargas que seran aplicadas sobre la estructura de la aeronave de
acuerdo a lo estipulado para cargas por regulacion [5].

Las cargas aplicadas sobre la estructura del ala son:

» Cargas de sustentacion del ala:
e Raiz del ala central: 1,692 N/mm
e Mitad del ala central: 1,604 N/mm
e Punta del ala central: 1,495 N/mm

» Cargas de arrastre del ala:
e Raiz del ala central: 0,072 N/mm
e Mitad del ala central: 0,069 N/mm

e Punta del ala central: 0,064 N/mm

» Momento de Torsion sobre el ala generado por las cargas del empenaje:
0,7141 N/mm

» Cargas del estabilizador Horizontal: 250,921 N

> Momento aerodinamico del ala: 0,2084 N mm
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Las cargas aplicadas sobre la estructura del fuselaje son:

» Cargas debidas al peso:

Cuaderna 2: 755,93 N
Cuaderna 3: 294,22 N
Cuaderna 3: 3372,1 N (entre cuadernas 3y 4)
Cuaderna 4: 214,27 N

» Momento de Torsion sobre la pared de fuego:

e Pared de fuego delantera: -0,066 N/mm
e Pared de fuego trasera: 0,0594 N/mm

» Cargas producida por el empuje de cada motor:

e Pared de fuego delantera: 152,893 N
e Pared de fuego trasera: 137,604 N

Las cargas en la pared de fuego trasera se redujeron en un 10% debido a que la
eficiencia del motor tipo Pusher es aproximadamente de 0 a 10 por ciento menor
qgue la de un motor tipo tractor. [24]

3.5. Limitaciones Operacionales

La velocidad méaxima solo debe ser alcanzada a una altura de crucero, ya que los
esfuerzos resultantes debido a una densidad mayor del aire circundante podrian
ocasionar el dafio de la aeronave. Bajo estas condiciones no deben ser
alcanzados angulos de ataque elevados, ya que los sistemas de control podrian
no responder adecuadamente debido al incremento del momento de bisagra,
generando una situacién en la cual el avion no podra ser controlado de forma
segura. Los flaps solo deben ser extendidos durante las etapas de despegue y
aterrizaje, nunca durante la etapa de crucero en la que la velocidad de vuelo
podria provocar el dafio o desprendimiento de los mismos. [2]
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3.6. Esquemade la aeronave

El proyecto NAVIGATOR X-2.1 supone ser una aeronave mucho mas eficiente,
tecnologica, y moderna que su anterior prototipo NAVIGATOR X-2; primera
aeronave no tripulada construida en la universidad de San Buenaventura Bogota
capaz de realizar un vuelo autbnomo por varios minutos. Este nuevo prototipo se
asemeja a la misma configuracion geométrica, mejorando diversos aspectos que
ayudan en el rendimiento y vuelo de la aeronave. El NAVIGATOR X-2.1 se disefi
con un ala taperada (forma trapezoidal), es un ala que su anchura de la raiz a la
punta se reduce dandole forma trapezoidal; la cual es mas eficiente que el ala
recta porque produce menos resistencia.

Igualmente, este avidon cuenta con un angulo en las alas Illamado el angulo de
flechamiento, el cual se forma entre el eje lateral de la aeronave y el borde de
ataque del ala. Este angulo es positivo cuando las alas se orientan hacia atras
respecto de la nariz y el angulo es negativo cuando las alas se orientan hacia
adelante. Este tipo de disefio en el ala se realiza para reducir la resistencia al
movimiento a altas velocidades. Se disefi6 un fuselaje simétrico de &rea
transversal cuadrada con aristas suavizadas; lo cual permite que el flujo de aire
recorra la aeronave sin afectar demasiado su estructura. Para este prototipo se
decide implementar un carenado para la refrigeracién del motor debido a que son
mucho mas potentes; ademas que sus motores seran ubicados dentro del
fuselaje.

Para este proyecto se contintia con la configuracion Tractor-Pusher. Una aeronave
construida bajo esta configuracién tiene un motor montado en la parte delantera
del fuselaje (Tractor) y el otro motor ubicado en la parte trasera del fuselaje
(Pusher). La ventaja que proporciona es montar los motores sobre el eje
longitudinal de la aeronave, evitando de este modo la resistencia que se da con
dos motores montados en las alas. También es mas facil volar si uno de los
motores falla. Una de las mayores ventajas de este tipo de configuracién es que el
torque durante la operacion de cada motor se contrarresta evitando vibraciones
gue puedan afectar estructuralmente la aeronave.

Debido a la configuracién Tractor-Pusher el empenaje de la aeronave se disefia
con doble tailboom, con el estabilizador horizontal ubicado encima de los
estabilizadores verticales, evitando asi que el flujo que se dirige hacia el
estabilizador horizontal se distorsione.

A continuaciéon (Figura 44) se muestra un esquema del prototipo NAVIGATOR X-
2.1
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Figura 44. Esquema de la aeronave Navigator X-2.1

Fuente: [2]
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Capitulo 4 - SELECCION DE MATERIALES

4.1. Criterio de seleccién de materiales

La seleccion de un material compuesto para elaborar un componente de una
aeronave comienza con la escogencia de los requisitos del componente que se
desea construir. Los requisitos de los componentes incluyen en su tamafio, forma,
peso, acabado, costo, volumen, ambiente, cargas, rendimiento, rigidez,
resistencia, calidad, dureza, mantenimiento y la densidad que es un pardmetro
fundamental en la construccion de la estructura. Por lo tanto un buen criterio de la
seleccion del material apropiado conlleva a un disefio deseado y de buena calidad.
Del proyecto NAVIGATOR X-2.1 se definen diferentes configuraciones de
materiales compuestos en distintas secciones de la aeronave como: cuadernas,
piel del fuselaje, piel del ala, costillas, vigas, etc. El objetivo de este capitulo se
basa en la descripcion de los materiales seleccionado para el NAVIGATOR X-2.1.
Se hara un estudio de cada material escogido, mostrando sus propiedades y las
ventajas de seleccionar un material compuesto con materiales convencionales.

La principal razon para utilizar un material compuesto en la aviacion se debe a su
mayor relacidn resistencia/peso (resistencia especifica) y dureza/peso, comparada
con los materiales convencionales como las aleaciones de aluminio. La
disminucién de peso de este tipo de material es muy significativa y ademas que
sus propiedades son mejores, haciéndolo el mejor y mas apropiado material para
la aviacion.

Para aplicaciones aeronduticas, las principales fibras que mas se han usado son
la fibra de vidrio, fibora de carbono y fibra de aramida (Kevlar), y el principal
material de la matriz es la resina epoxy. Un desarrollo aerondutico en la industria
aeronautica se ha venido dando durante las ultimas décadas debido al uso de los
materiales compuestos en lugar de metales para las estructuras de las aeronaves.
En la aeronautica, los materiales compuestos se han impuesto para fabricar
piezas de estructuras primarias, gracias a sus propiedades y cualidades de
ligereza y flexibilidad de forma. Las aplicaciones mas comunes de materiales
compuestos en las estructuras son para los pisos, canopies, superficies de alas,
colas, superficies de control, alerones, elevadores y spoilers.

4.2. Tipos de Fibras

El proceso de una seleccion apropiada entre la fibra y la matriz para el material
compuesto es mas bien complejo. Las fibras que mas se utilizan en materiales
compuestos son la fibra de vidrio, fibra de carbono y fibra de aramida (Kevlar49).
La eleccion del tipo de fibra depende de las propiedades mecanicas que se
desean y del costo de las fibras.
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4.2.1. Fibrade Vidrio

Este tipo de fibra como reforzante genera un material compuesto de mejor
resistencia a la traccion, corrosion, bajo costo, bajo peso, su rigidez es muy baja
por lo tanto su uso esta limitado en estructuras secundarias. Este tipo de material
ha sido usado en partes de la aeronave donde no se presentan altas cargas o
esfuerzos de operacién. Los dos tipos de fibra de vidrio disponibles son “S-Glass”
para estructuras donde se requiere una alta resistencia a la traccion y “E-Glass”
para eléctrico. Sus propiedades se muestran a continuacion:

Tabla 17. Propiedades mecanicas de la fibra de vidrio

Densidad 2590 (Kg/m3) 2460 (Kg/m3)
Fuerza de Traccién 34,450 MPa 45, 818 MPa
Médulo de Young 72,4 GPa 87 GPa
Elongacion (%) 4,8 5,4

Fuente: [29]

4.2.2. Fibrade Carbono

La fibra de carbono se encuentra entre los materiales mas fuertes y rigidos de los
materiales compuestos siendo combinados con sistemas de matrices para tener
una estructura de alto rendimiento. Posee una alta relacion de resistencia a la
tension contra el peso como también una alta relacion de mddulo de tension
contra peso. Posee una alta resistencia a la fatiga, una baja densidad, baja
resistencia a los impactos y tiene un costo alto comparado con la fibra de vidrio.
Es un material que es ampliamente usado para estructuras primarias en la
aeronave tales como costillas y superficies alares.
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Tabla 18. Propiedades mecéanicas de la fibra de carbono

DENSIDAD (Kg/m3) 1750 1800
ESFUERZO DE
TENSION (MPa) 3500 5600
MODULO DE
YOUNG (GPa) 230 294
ALARGAMIENTO % 15 1,8

Fuente: [29]
4.2.3. Fibra de Aramida (Kevlar)

Este tipo de fibra posee una alta dureza y gran capacidad de absorcién de
energia, alta resistencia a la tension y rigidez con una baja densidad. La fibra de
Kevlar es débil a los esfuerzos de compresion por lo que ha tenido a este material
fuera de las estructuras primarias de la aeronave.

Tabla 19. Propiedades mecanicas de la fibra de aramida

Densidad 1440 (Kg/m3)
Fuerza de Traccion 3600 MPa
Médulo de Young 131 GPa
Elongacion (%) 2,8

Fuente: [29]

El Kevlar se estira mucho antes de romperse. La resistencia a la traccién del
aluminio aleado es alrededor de 65000 Psi, o cerca de 25% de un compuesto de
Kevlar. Pero el objetivo de la aviacion no es tener un material resistente, sino
preferiblemente tener un parte de bajo peso. Utilizando fibras de Kevlar un
componente puede ser fabricado con la resistencia de un metal pero con una
fraccién de menor peso.

4.3. Tipos de Resina
Se debe seleccionar la matriz mas apropiada para la fibra, de ello depende en

gran medida las propiedades finales del material compuesto, debido a que las
principales funciones que cumple la matriz son mantener las fibras en la posicion
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correcta, distribuir las cargas sobre las fibras y controlar las propiedades quimicas
y eléctricas del material compuesto.

Existen dos categorias generales de matrices: termoplasticas y termofijas. Un
material termoplastico se deforma con la temperatura, a diferencia que un
termofijo tiene forma permanente y no se deforma con la temperatura.

4.3.1. Resina Epoxy

La resina epoxy es un tipo de resina termofija, es conocida debido a que tiene un
gran adherencia a los materiales, excelente resistencia a esfuerzos, resistencia a
la humedad y a los quimicos, sus propiedades mecéanicas hacen de este material
el més apropiado para trabajar con fibra de vidrio, fibra de carbono y aramida. Los
materiales compuestos hechos de fibras y epoxy, pueden ser caros pero producen
piezas mucho mas resistentes. Ademas se caracteriza por una gran estabilidad
térmica, alta resistencia a la fluencia y a la deformacion con carga, gran
estabilidad dimensional y gran rigidez y dureza. [9]

La resina epoxy se utiliza mucho con la fibra de carbono para aplicaciones
estructurales en aeronaves comerciales y militares. Sus propiedades incluyen:
tenacidad, buena resistencia a la intemperie, poca absorcibn de humedad,
resistencia a la fatiga y adhesion a una amplia serie de superficies.

4.3.2. Resina Poliéster

Este tipo de resina es usada en lugares de baja resistencia y bajo costo, no se
adhiere tan facilmente como lo hace la resina epoxy, esta resina es mas viscosa y
se considera mucho mas facil de trabajar que la epoxy, Ademas tiene una baja
absorcion de humedad y gran resistencia quimica.

A continuacion se muestran dos tablas comparativas entre la resina epoéxica y la
resina poliéster, las cuales son las mas usadas para materiales compuestos.

Tabla 20. Tabla comparativa de propiedades fisicas entre resina epoxy y poliéster

Procesabilidad Buena Buena
Propiedades mecéanicas Excelente Buena
Resistencia a la 180 °F 3500F
Temperatura
Rango de Precio Alto Bajo - Medio
Resistencia a Buena Aceptable
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deslaminacion
Dureza Aceptable - Buena Mala
Utilizada en estructuras
secundarias,
Principalmente con la
fibra de vidrio.

Presenta mejores

Observaciones propiedades para
estructuras primarias.

Fuente: [9]

Tabla 21. Tabla comparativa de propiedades mecénicas entre resina epoxy y
poliéster

Esfuerzo de tension, 55 — 130 40 -90
MPa
Modulo dglelast|0|dad a 28-_42 20-44
tension, GPa
Esfuerzo de fluencia, 125 60 — 160
MPa
ReS|stenC|?/ra:]I impacto ft 53— 53 10,6 -21,2
Densidad (kg/m3) 1200 — 1300 1100 — 1460
Fuente: [9]

4.3.3. Resina Vinyl éster

La resina viniléster son resinas termoplasticas. Tiene una resistencia mecanica y
guimica superior a las resinas de poliéster. Este tipo de resina es muy resistente a
la corrosion, soporta altas temperaturas y tiene gran resistencia a la fatiga.
Ademas presenta buenas propiedades de aislamiento térmico y eléctrico. Las
piezas fabricadas con resina viniléster, poseen un alto grado de resistencia al
envejecimiento y buena resistencia interlaminar, presenta grandes caracteristicas
para adherirse sobre las fibras de vidrio, carbono y aramida.

4.4. Caracteristicas de materiales Compuestos reforzados con matriz
epoxy

Conociendo las propiedades mecanicas de las fibras y las matrices; un material
compuesto se forma por la unién de la fibora mas la resina para conseguir
propiedades superiores que no es posible obtener en los materiales por
separados.
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En el ANEXO E se muestran una serie de tablas con las propiedades mecanicas
de la fibra de vidrio, carbono y aramida reforzadas con resina epoxica.

Todas las tablas fueron tomadas del libro “MILITARY STANDARIZATION
HANDBOOK”. [20]

97



4.5. Material Compuesto Tipo Sandwich

Este tipo de material es el mas utilizado en el area de los materiales compuestos,
debido a sus grandes ventajas:

e Alta resistencia y rigidez sin aumentar mucho su peso

e Gran capacidad de absorcidon de energia

e Gran aislamiento térmico.

Figura 45. Ventajas de utilizar material tipo sandwich

" A2

4~ T 2t 4

0 =
Relative Stiffness (0) 100 700 3700
Relative Strength 100 350 925
Relative Weight 100 103 106

Fuente: [30]

El objetivo del material tipo sandwich es aumentar su rigidez y resistencia
mediante el nucleo el cual incrementa en gran porcentaje el momento de inercia
del material, entre mayor sea la altura del material mayor rigidez tendra como lo
muestra la grafica anterior. Ademas se observa que el hecho de tener un mayor
espesor no significa un mayor peso, por el contrario este tipo de material no
aumenta el peso en gran porcentaje, lo cual lo hace sumamente importante en la
implementacion estructural de la aeronave donde debe soportar gran cantidad de
cargas.

Las estructuras tipo sandwich se usan en un gran numero de aplicaciones dentro
de la industria aeronautica. La mayoria de los aviones comerciales y helicopteros y
casi todos los aviones militares hacen amplio uso de este tipo de material. La
estructura del tipo sandwich con nucleo de abeja se emplean normalmente en
estructuras secundarias en aviones comerciales tales como carenajes, puertas del
tren de aterrizaje, cubierta de los motores, vigas, paneles del borde del ala, bordes
del estabilizador horizontal y vertical, recubrimientos interiores como pisos.

El gran incremento en la utilizacion de este material se refleja en las ventajas que
posee debido a la alta resistencia que ofrece frente al bajo peso que presentan.
Sin embargo, la reduccibn de peso que proporciona este material viene
determinada por un costo elevado, debido a que los métodos de produccién y
fabricacion de este material con fibra de carbono son elevados.
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Durante el proceso de disefio y andlisis estructural del material tipo sdndwich y sus
dimensiones, se desea lograr un aumento en la relacidbn peso-resistencia del
material compuesto para asi satisfacer los requerimientos de disefio. Tener un
material con bajo peso pero que su resistencia a los esfuerzos sea bastante
grande.

Figura 46. Reduccién del peso en un material tipo sandwich

/\ M

v

Para la reduccion del peso del material compuesto tipo sandwich dos ecuaciones
se obtienen, al relacionar los esfuerzos aplicados al material y las propiedades
fisicas y geométricas. La ecuacion del peso en funcion de la variable espesor H a
mejorar, derivando la ecuacioén con respecto a esta variable e igualando a 0 para
encontrar puntos maximos y minimos (el punto minimo sera el punto de interés ya
que es el peso el que se debe mejorar en funcion de las dimensiones). Por lo que
se obtienen las siguientes ecuaciones para el espesor total del sandwich y el
espesor de las capas de fibra T: [19]

4xM=*p . ..
Hoype = |[—7F (Ecuacion 63)
FexB*pcore

2xM
Hx*Bx*F¢

Top: = (Ecuacion 64)

Conociendo la altura maxima del material sandwich, los espesores de las caras y

el ndcleo, se procede a proponer el angulo de posicionamiento de las fibras que
soportaran de la mejor manera la carga cortante [19].
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Dénde:

0 =Tan1 (
2

» Maxima carga cortante (P/2): V,qx

YV VYV VvV

4.6.

Esfuerzo cortante (nucleo): F; =

HxB

Carga cortante distribuida por espesor = S = V’"T“

P
Carga normal: N = =

Seleccion de Materiales

Vmax

X

(Ecuacion 65)

De acuerdo al criterio de seleccion de materiales y las distintas configuraciones
gue se pueden obtener para un material compuesto y su uso aeronautico; se
procedera a elegir los materiales para las diferentes secciones del SKYCRUISER
X-1, teniendo en cuenta las propiedades mecéanicas de los materiales se decidira
cual es su mejor ubicacion dentro de la aeronave.

Tabla 22. Tabla de seleccién de los materiales para el proyecto SKYCRUISER X-1

Viga Tailboom Izquierda

Viga Exterior Fibra de_ Carbono T300
3k/934 Plain Weave
Viga Interior Fibra de_ Carbono T300
3k/934 Plain Weave
Piel interior borde de Fibra de Carbono T300
ataque 3k/934 Plain Weave
Ala Piel exterior borde de Fibra de_ Carbono T300
ataque 3k/934 Plain Weave
Costillas Fibra de_ Carbono T300
3k/934 Plain Weave
Refuerzo ala-fuselaje Fibra de_ Carbono  T300
3k/934 Plain Weave
Soportes union tailboom- | Acero inoxidable serie 300
ala estructural
. . Fibra de Carbono T300
Tailboom Viga Tailboom Derecha 3!</93 4 Plain Weave
Fibra de Carbono T300

3k/934 Plain Weave
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Piel Tailboom Derecha

Fibra de Carbono T300
3k/934 Plain Weave

Piel Tailboom Izquierda

Fibra de Carbono T300 3k...

Unién Soporte Tailboom

Fibra de Carbono T300
3k/934 Plain Weave

Cuadernas

Fibra de Carbono T300

Cuaderna 1 3k/934 Plain Weave
Cuaderna 2 Fibra de . Carbono T300
3k/934 Plain Weave
Cuaderna 3 Fibra de . Carbono T300
3k/934 Plain Weave
Cuaderna 4 Fibra de _ Carbono T300
3k/934 Plain Weave
Fibra de Carbono T300
Cuaderna 5

3k/934 Plain Weave

Paredes de fuego

Aluminio 2024-T3

Refuerzo viga trasera-
cuaderna 4

Fibra de Carbono T300
3k/934 Plain Weave

Fuselaje

Piel inferior delantera y
trasera

Sandwich Fibra de Carbono
T300 3k/934 Plain Weave -
Poliestireno

Piel superior delantera 'y
trasera

Sandwich Fibra de Carbono
T300 3k/934 Plain Weave -
Poliestireno

Tapas de inspeccién 1y 2

Fibra de Carbono T300
3k/934 Plain Weave

Tapa caja de interruptores

Fibra de Carbono T300
3k/934 Plain Weave

Esquinas piel

Sandwich Fibra de Carbono
T300 3k/934 Plain Weave -
Poliestireno

Vigas superiores
(larguerillos)

Fibra de Carbono T300
3k/934 Plain Weave

Vigas inferiores de
refuerzo a lo largo del
Fuselaje

Fibra de Carbono T300
3k/934 Plain Weave

Se selecciond la fibra de carbono, debido a que esta fibra es muy comun en el
mercado, es usada en componentes estructurales primarios por su alto modulo de
elasticidad y esfuerzo de tension. Ademas es facil de manejar y cortar, se puede
conseguir en diferentes formas y arreglos, y tiene una buena compatibilidad con la
resina epoxica. Su ubicacién a 45 grados y con una cantidad de capas calculada,
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puede lograr resistir altas cargas de cortante [9]. Por lo tanto, se logra una
estandarizacion del tipo de material a ser usado en el UAV.

Los componentes del fuselaje y las cuadernas que cuentan con estructuras tipo
sandwich de carbono-Poliestireno, tendran, por su nucleo una alta rigidez y bajo
peso, teniendo en cuenta un doble propdsito; que estos componentes soporten las
cargas de tipos cortantes y flectores.

Las propiedades mecanicas de la espuma de Poliestireno Expandido (Espuma
EPS) se muestran a continuacion:

Tabla 23. Propiedades mecanicas de la espuma de Poliestireno expandida

20-25 Kg/m3

-150 a + 85°C
0,29 Kcal / Kg °C

0,025 Kcal / mh C a 0°C

3,0a 3,4 GPa

3,0a 3,4 GPa
0,000165474 GPa
0,000351632 GPa

Fuente: [31]
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Capitulo 5 - DISENO PRELIMINAR DE LA ESTRUCTURA

5.1. Configuracion estructural monolitica.
Para la primera configuracion estructural se utilizaran laminados en material

compuesto de fibra de carbono seleccionado en el capitulo 4.6. Se muestra una
imagen con la configuracion seleccionada.

Figura 47. Configuracién estructural monolitica propuesta

A continuacién se muestra una ilustracibn de cada componente en la aeronave
con su correspondiente material.
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Vigas superiores de
refuerzo
Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T300 3k/934
Plain Weave.

9 capas, [0s]s

Figura 48. Configuracién monolitica con la respectiva asignacién de material

Pared de fuego 2
Aluminio 2024-T3
5mm

H

Vigas inferiores d
refuerzo
Prepreg epoxy-fibra

Plain Weave.
9 capas, [0s)s

Carbono T300 3k/934

e

de

Viga secundaria

Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T300 3k/934
Plain Weave.

24 capas, [012]s

Cuaderna 4
Prepreg epoxy-fibra
de Carbono T300
3k/934 Plain Weave.
14 capas, [07]s

Soporte union
tailboom-viga
principal
Acero inoxidable
serie 300
estructural
3mm

Base tanque
combustible central
Prepreg epoxy-fibra
de Carbono T300
3k/934 Plain Weave.
12 capas, [O¢]s

Cuaderna 5
Prepreg epoxy-fibra
de Carbono T300
3k/934 Plain Weave.
14 capas, [07]s

72

72

Costillal
Prepreg epoxy-fibra
de Carbono T300
3k/934 Plain Weave.
9 capas, [0./45,/0]s

oo

Soporte unién tailboom-

viga secundaria

Acero inoxidable serie 300

estructural
3mm

Costilla 3
Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T300 3k/934

Plain Weave.__
9 capas, [02/45,/0]s

Costilla2
Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T300 3k/934

Plain Weave.__
9 capas, [0,/45,/0]s

Costilla0
Prepreg epoxy-fibra
de Carbono T300
3k/934 plain _

Weave.

CE)

Refuerzo unién ala-
fuselaje
Prepreg epoxy-fibra
de Carbono T300
3k/934 Plain Weave.
19 capas, [03/454/05]s

Unién viga
secundaria-fuselaje
Prepreg epoxy-fibra
de Carbono T300
3k/934 Plain Weave.
14 capas, [0s/453/0]s

Viga principal
Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T300 3k/934

Plain Weave.

24 capas, [012]s

Piel ala central

Prepreg epoxy-

fibra de Carbono
T300 3k/934
Plain Weave.

Cuaderna 2

Prepreg epoxy-fibra
de Carbono T300
3k/934 Plain Weave.

14 capas, [07]s

Cuaderna 3
Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T300 3k/934

plain Weave.

14 capas, [07]s

Cuaderna 1
Prepreg epoxy-
fibra de Carbono
T300 3k/934
Plain Weave.
14 capas, [07]s

3 capas, [0/45]s

104

Piel Fuselaje
Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T300 3k/934

Plain Weave. _

21 capas, [04/455/0]s

Pared de fuego 1
Aluminio 2024-T3
5mm




De acuerdo a la propuesta estipulada en el proyecto base Navigator X-2.1,
inicialmente las cuadernas numero 1y 5 tendran un espesor de 5 mm y un nimero
de capas de 24, mientras que las cuadernas 2, 3 y 4 tendran un espesor de 3 mm
y un namero de capas de 14, las costillas 1, 2 y 3 tendran un espesor de 2 mm
con un numero de capas de 9, los espesores de la piel del fuselaje son de 4,35
mm para un numero de capas de 21, la viga delantera y trasera tendran un
espesor de 5 mm y un numero de capas de 24. Un espesor para el refuerzo ala-
fuselaje de 4 mm y un nimero de capas de 19. Un espesor para las vigas de
refuerzo del fuselaje de 2 mm y un nimero de capas de 9. La unién de soporte
para el tailboom tendra un espesor de 3 mm con un nimero de capas de 14. Las
vigas superiores (larguerillos) se asumiran con un espesor constante de 2 mm con
un numero de capas de 9. La base del combustible tendr4 un espesor de 2 mm
con un numero de capas de 9. La unién a la viga interior trasera tendra un
espesor de 3 mm con un nimero de capas de 14.

Se utilizara un refuerzo para la union del ala al fuselaje; como se muestra a
continuacion.

Figura 49. Refuerzo para la union ala-fuselaje

La cara 1 se sujeta a la cuaderna numero 2 del fuselaje por medio de pernos de
acero inoxidable Serie 300 de 4 mm de didametro y se reforzarda con adhesivo
epoxico. La cara 2 se sujetara a la cuaderna 3 (y a la viga principal) con 6 pernos
de igual serie a los anteriores y se reforzaran con adhesivo epoxico. La seleccion
inicial de los pernos corresponde a la propuesta del disefiador y del criterio
ingenieril propio.

Se tendra en cuenta que el perno seleccionado para esta union soportara el peso

total del fuselaje, por lo tanto el perno soportara esfuerzos cortantes y axiales. Se
muestra una tabla con las propiedades del perno:
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Tabla 24. Propiedades del perno seleccionado para las uniones

Minimum Tensile Requirements | Allowable Shear Stress (Ksi)
0.2% Yiled |Tensile Strength | No Threadsin | Threads in

Type Finish Condition and Specification [Diamenter (in StrenEh (Ksi) [Kai] Shear Pla_ne Shear Plane
302" Condition nnealed] in

304 ASTM A276-71

Hot Finished Class 1 {solution Treated) in all 30.0 75.0 15.0 10.5

ASTM A193-71
e

316

302
Condition A (Annealed) in

Cold Finished =1 45.0 20.0 18.0 12.6
304 ASTM A276-71 =/
316
302" Condition A (Annealed) in
304 ASTM A276-71

Cold Finished : 3 = 1/ 100.0 125.0 25.0 17.5
316 Class1 (solution Treated) in 2

ASTM A193-71

Se propone la utilizacion de 3 pernos para soportar el esfuerzo al que esta
sometida la cuaderna numero 2, para determinar su adecuada implementacion.

El peso del fuselaje y por tanto la carga cortante es de 758,66 N

758,66 N
Foerno = ——3—— = 252,89 N

Areapem, = 1,2566E — 5 m?

_ 252,89N
"~ 11,2566 * 1075 m?2

T = 20,12 MPa

El esfuerzo cortante soportado por un perno de acero inoxidable serie 300 es de
10,5 (Ksi) es decir 72,395 MPa.

Se calcula el margen se seguridad para establecer que el perno cumple con la
condicién de soportar el esfuerzo cortante al cual esta sometida la cuaderna.

72,395 MPa

M-S =15 2012MPa

—-1=1,398

Debido a que el valor del margen de seguridad es mayor que 1, pero no es un
valor demasiado alejado, este perno puede ser empleado sin estar
sobredimensionado.

Los calculos del diametro y esfuerzo para la seleccion de los pernos realizados,
seran empleados en las demas uniones mecéanicas del UAV.
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Para el calculo del esfuerzo normal (con carga axial P), se asume que la union ala
fuselaje y su refuerzo, soportan la totalidad del peso del fuselaje, el cual se
encuentra localizado en su mayoria en la cuaderna 3. El valor del momento flector
maximo (M,), corresponde al de la seccion de union de la viga en la raiz del ala, ¢
corresponde a la distancia del eje central del UAV hasta el eje central del perno, I
corresponde al momento de inercia, de la seccion.

lyy=1,995e-7 m*
My= 490 N m
c=0,06896 m

o= = 169,43 MPa

M,
1
Figura 50. Diagramas de analisis de cargas en los pernos

Sentido hacia la raiz
VISTA FRONTAL del ala

g O O "

VISTA SUPERIOR

] Paxial ] Paxial

Fp | «—

5.1.1. Soporte de sujecion Tailboom

Se disefia un nuevo método de sujecion del tailboom al ala como se muestra a
continuacion.
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Figura 51. Soporte de sujecién del tailboom al ala

Para unir los soportes de sujecion al ala se utilizardn el mismo perno que se
selecciono para la union del refuerzo ala-fuselaje a la cuaderna 2.

5.2. Configuracién Estructural tipo sandwich.
La segunda configuracion estructural de la aeronave SKYCRUISER X-1 sera tipo

sandwich. A continuacion se muestra una imagen con la configuracion propuesta:

Figura 52. Configuracion estructural tipo sandwich
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Para esta segunda configuracion simplemente se analizara la aeronave utilizando
las cuadernas 2, 3y 4, las paredes de fuego y el refuerzo union ala-fuselaje, no se
tendran en cuenta las vigas de refuerzo a lo largo del fuselaje y los larguerillos.
Para el ala Unicamente se utilizaran las costillas 3, la viga principal y secundaria
del ala y el refuerzo union viga trasera-cuaderna 4. Posteriormente se analizara y
se comprobard si esta configuracidbn es la mas o6ptima para el estudio, y se
verificara si la configuracion propuesta puede soportar las cargas a las que esta
sometido el UAV.

Para realizar el analisis de la segunda configuracion, segun los planos del
proyecto Navigator X-2.1, el espesor de la viga principal y secundaria son de 5 mm
y el espesor de la piel del ala de la seccion interior es de 0,76 mm. La piel del
fuselaje superior, la piel inferior, la piel inferior delantera, la piel inferior trasera, la
piel lateral izquierda, la piel lateral derecha, la piel inferior de la carga paga, la piel
derecha carga paga y la piel izquierda carga paga son de 4,35 mm. Tanto la
cuaderna 3 como 4, tienen un espesor de 3 mm, las costillas tienen un espesor de
2 mm. Se utilizarad el mismo nimero de capas que en la configuracion monolitica
para las cuadernas, vigas, piel del ala y las costillas. Mientras que para la piel del
fuselaje se tendra un nucleo con un espesor de 1,85 mm, teniendo en cada cara
un numero de 6 capas de fibra de carbono.

Se propone un material de fibra de carbono para las cuadernas, costillas, vigas.
Mientras que se utilizara un material tipo sandwich (fibra-nacleo-fibra) para el
fuselaje y el ala utilizando un nucleo de espuma de Poliestireno expandido
(Espuma EPS) sodlida, es decir, el ala sera fabricada de una espuma sélida y
cubiertas con fibra de carbono. Mientras que el fuselaje tendr4 un espacio para los
componentes internos. Los materiales que seran utilizados son los seleccionados
en el capitulo 4.6.

Se ha seleccionado para el analisis estructural la configuracién de fibra de carbono
con resina epoxy y se conoce que cada lamina de fibra de carbono con resina
epoxy tiene un espesor de 0,2083 mm. Las propiedades mecanicas del material
para una capa en la direccion 1y 2 se encuentran en el ANEXO E, se determinara
la relacion de Poisson debido a que es un dato que no se encuentra en las tablas
y sera necesario para el estudio. Para calcular la relaciéon de Poisson se tuvo un
contenido de resina del 33-35 % y un volumen de fibra del 58-60 %. [20]

F'™, =96 Ksi

Et, = 9,8 Msi

F®™, = 88 Ksi

Et, = 9,0 Msi
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Se determina la deformacion de la lamina para la direccion de la carga aplicada.

& = 0,0097959 in

g, = 0,0097777 in
Teniendo las deformaciones para cada direccion se calcula la relacién de Poisson,
la cual estd definida como la relacion entre la deformacion transversal sobre la

deformacion longitudinal.

Vi2 = 0,99814‘2

Se muestra a continuacion (Figura 53) una ilustracién de cada componente en la
aeronave con su correspondiente material, tal cual se ha propuesto anteriormente.
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Figura 53. Seleccion de materiales para la configuracién sandwich

Pared de fuego
Aluminio 2024-T3
Smm

2

Cuaderna 4
Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T300 3k/534

plain weave.
14 capas, [0

Costilla 2
Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T200 3k/334

plain waave.

9 capas, [02/45:/0]

Soporte union
tailboom-viga
secundaria
Acsro inoxidable sens
200 estructural
3mm

Soporte union
tailboom-viga
rincipal
Acsro inoxidable ssrie
200 estructural
3mm

Piel Fuselaje
(Sandwich)
Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T200 2k/924
plain weave.- Espums
Poliestirenc - Prepreg
epoxy-fiora de Carbono
T200 2%/924 plain
weave
12 capas, [02/452/0z)5

Piel ala central
{Sandwich)
Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T300 3k/934
plsin weave — Espuma
Foliestireno - Prepreg
epoxy-fibra de Carbono
T300 3k/334 plain
weave
3 capas, [0

Union viga
secundaria-fuselaje
Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T300 3k/934
plain waave.

14 capas, [0./45:0]¢

Viga secundaria
Preprag epoxy-fibra de
Carbono T200 3k/934

plain weave.

24 capas, [0als

Viga principal
Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T300 3k/534

plain weave.

24 capas, [0als

Refuerzo union ala-
fuselaje
Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T300 3k/934
plain weave.

19 capas, [0:/45,/0:]5

Cuaderna 3

plain waave.
14 capas, [0

Prepreg epoxy-fibra de
Carbono T300 3k/924
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Capitulo 6 — ANALISIS ESTATICO EN ELEMENTOS FINITOS

Para el andlisis estatico en elementos finitos se utilizd el médulo de ANSYS
Workbench “structural static analysis” el cual permite calcular y determinar los
esfuerzos, deformaciones y fuerzas en una estructura 0 componente causada por
una carga que no induce efectos significantes de inercia y amortiguacion.

El procedimiento que se realiz6 para el andlisis consiste en las siguientes tareas:

1. Construccién del modelo: Se importa el modelo desde el software Catia.

2. Establecer controles de solucion: Donde se define el tipo de solucion,
opciones de andlisis y asi como especificar las opciones de carga.

3. Aplicar las cargas: Después de tener las opciones de solucién, se prosigue

a aplicar las cargas al modelo.

Solucionar el analisis: Se prosigue a analizar y solucionar el modelo.

Revisar los resultados: Se verifica si los resultados obtenidos son los

apropiados de acuerdo al proyecto.

ok

6.1. Caracterizacion del Material Compuesto en el software ANSYS

Se realiza esta caracterizacibn mediante una probeta con el material que se
configuro en ANSYS para verificar que los resultados arrojados por el programa se
asemejaran a valores reales, y validar que es un material confiable para el estudio
estructural estatico que se llevara a cabo; comparando los resultados con el
manual de verificacion emitido por ANSYS.

Para el estudio del comportamiento de las propiedades fisicas de la fibra de
carbono T300, se realizdé una prueba por tension y por pandeo a compresion en
ANSYS Workbench en una probeta de dimensiones 100 x 100 mm sometida a una
carga de 1000 N. La estructura propuesta fue configurada utilizando la
herramienta Layered Sections; para tener un laminado de 2 capas.
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Figura 54. Cargas aplicadas a la probeta en ANSYS

0,00 50,00 100,00 {mm)
25,00 75,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Figura 55. Deformacion total de la probeta

100,00 {mrm)

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Previamente se observa que la deformacion total del laminado maximo es de
29,604 mm.

A continuacion se muestra la grafica de esfuerzo normal en el eje X; el valor del
esfuerzo maximo fue de 5,8869 MPa
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Figura 56. Esfuerzo normal en el eje X de la probeta

16342
0,57097
-0,49221

1 -1,5554
-2,6186
-3,6818 Min

100,00 {rm) b
00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

En el analisis de pandeo lineal se observa una deformacion maxima de 1mm con
un factor multiplicador de carga de 8,78X10"-3. Esto quiere decir que el material
fallara por pandeo cuando ocurra la carga multiplicada por ese factor multiplicador
(es decir 8,78 Ib para dos capas del material compuesto).

Figura 57. Resultado del analisis de pandeo en ANSYS

i 0,66667
{ 058334
0,5
0,41667
0,33334
0,25
0,16667
0,083334
0 Min

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

100,00 {rmm) e
]
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Tabla 25. Resultados del analisis de las probetas en ANSYS

TIPO Deformacion total Esfuerzo cortante

Maximo 29,604 mm 5,8869 MPa 1,1614 MPa
Minimo 0 mm -3,6818 MPa -1,1614 MPa

Segun el manual de verificacion de ANSYS, se realiza un ejemplo donde se debe
calcular la carga critica de pandeo sobre barra de longitud L que esta sometida a
un esfuerzo de compresion F, la barra tiene una altura h y un éarea A. [21]

Figura 58. Descripcion grafica de la prueba de pandeo lineal en ANSYS

Y

A

7

| iz
o
|

|

|

e

Fuente: ANSYS Verification Manual for the Mechanical APDL Application. VR 12.0

Se muestra la representacion del modelo por elementos finitos.
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Figura 59. Representacién del modelo en elementos finitos

T 11
@ 10
®
g
@+

£/2 ® 6
ON
@/,
@ 5
@ .

! ?1 ™ =X

Fuente: ANSYS Verification Manual for the Mechanical APDL Application. VR 12.0

Tabla 26. Descripcion de los datos de la simulacion en ANSYS

L=200in
E=30 x 106 Psi h= 0,25 in? F= 1Lb
A=0,5in

Solamente se analiza la parte superior de la barra debido a que es simétrica, Un
total de 10 grados de libertad son seleccionados en la direccion X para realizar el
pandeo, se debe calcular el momento de inercia de la barra como I=Ah%/12 =
0,0052083 in“.

Resultados:

Tabla 27. Resultados comparativos de la carga obtenida

Fer, Ib 38,553 38,553

116



Teniendo una comparacion entre el manual de verificacion de ANSYS vy los datos
de los analisis obtenidos en ANSYS, se puede decir que la caracterizacion del
material y analisis realizado anteriormente se ajusta a resultados aceptables. Por
lo tanto la Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave es un material con el que
se puede trabajar.

6.2. Configuracion monolitica

En andlisis de esta configuracion se realizé para 2 casos; el primero se efectuo
para la union ala fuselaje, donde se incluyen secciones completas del ala central,
la union de las vigas internas del ala a las 2 cuadernas principales (3 y 4), la union
Tailboom - Ala y la estructura interna central del fuselaje, para la cual se analizan
las 2 cuadernas secundarias (2 y 5), las vigas de refuerzo superiores e inferiores y
la union de refuerzo entre la viga principal y la estructura interna del fuselaje. El
segundo caso se analizo para el conjunto fuselaje; incluyéndose toda la estructura
interna del fuselaje de la aeronave y la piel.

Para el primer caso, la estructura propuesta fue configurada en ANSYS
WORKBENCH utilizando la herramienta Layered Sections, que permite brindarle
propiedades de capas a cada seccion; es decir, creando un material compuesto
con todas sus propiedades mecanicas, se puede establecer nUmero de capas y
orientacion de las mismas (para un eje coordinado determinado) y brindarle a las
capas creadas para cada seccion las propiedades mecénicas del material. Esto
significa darle virtualmente a la estructura un espesor, propiedades mecanicas,
pesos y el arreglo adecuado que tendria una estructura hecha en materiales
compuestos lista para su analisis.

Una vez dadas las propiedades mecénicas a toda la estructura en un arreglo de
material compuesto para toda la configuracion, se procedié a generar la malla
estructurada que llegase a los 32.000 nodos maximos posibles. Utilizando método
global de elementos cuadrilateros y un dimensionado manual de entre 1mm y 24
mm (tamafio minimo y maximo de elementos) se obtuvo la malla presentada a
continuacion.

117



Figura 60. Malla de la configuracién monolitica inicial

A

1000,00 (mm)

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Se procedio a establecer todos los contactos entre las secciones, es decir donde
cada borde, superficie, agujero de cada seccién une una a la otra. Finalmente se
establecieron los puntos fijos de analisis, accion de la gravedad y las cargas
(presiones lineales distribuidas debido a la sustentacién y factor de carga maximo)
aplicados a la estructura para posterior obtencibn de soluciones para
deformaciones totales, esfuerzos maximos, normales y cortantes entre otros.

Figura 61. Cargas aplicadas en ANSYS al ala central

e -~

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5
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6.2.1. Analisis Estructural del Ala

De la primera configuracion propuesta para el andlisis del ala central (Wingbox) y
la unién al fuselaje en las cuadernas y por medio de un refuerzo, se obtuvo de las
siguientes simulaciones para la obtencibn de deformaciones totales de la
estructura, localizacibn de esfuerzos maximos, esfuerzos normales en las
direcciones principales de andlisis y esfuerzos cortantes maximos en las
direcciones principales.

Figura 62. Deformacién total del ala central

0,23957
0 Min

1000,00 (mm)

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Previamente se muestra la obtencién de deformaciones totales y a continuacién
una ampliacion de la localizacién del esfuerzo maximo. El esfuerzo normal maximo
se obtuvo en Z en la unién de la viga trasera a la cuaderna 4, como se muestra a
continuacion. La obtencion de este maximo esfuerzo normal se dio en la capa 1
del laminado de la viga de unién; el laminado aumenta de la seccion interna al
exterior.
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Figura 63. Esfuerzo normal eje Z del ala central inicial

-0,6187
-17,719
-25,82
-33,92
-42,021

-50,122

-58,222 Min

1000,00 (mm)

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Figura 64. Ampliacion resultado esfuerzo normal eje Z

-8,6187
-17,719
-25,82
-33,92
-42,021

-50,122

-58,222 Min

25,00 75,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

El esfuerzo cortante maximo se encuentra en la capa numero 1 del laminado de la
cuaderna 4 (aumentando las capas desde la parte frontal a la posterior), como se
muestra en las siguientes 2 imagenes.
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Figura 65. Esfuerzo cortante maximo en el ala central monolitica

38,062 Max
36,179
33,39
30,613

27,83

25,147
22,264
10,481
16,698
13,015
11,132
5,343
5,5663
27833
0,000334 Min

1000,00 (mm)

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

En la tabla presentada a continuacion se muestra un resumen de deformacion y
esfuerzos para la configuracion inicial del ala central (Wingbox) y union ala-
fuselaje.

Tabla 28. Resumen de datos obtenidos para la configuracién inicial del ala central y
union ala-fuselaje

TIPO Deformacién Total | Esfuerzo Normal eje Z Esfuerz,o cortante
MAaximo
. Resutads |
Minimo 0 mm -58,222 MPa -
Maximo 2,1562 mm 55,186 MPa 38,962 MPa
Minimo Cuaderna 4 (union Cuaderna 4 (union
ocurre en ala-fuselaje) ala-fuselaje) i
Maximo | Extremos exteriores | Unidn viga trasera— | Cuaderna 4 (unién
ocurre en | de la Piel Ala central cuaderna 4 ala-fuselaje)

6.2.1.1. Andlisis Estructural de la modificacién del ala

Para la modificacién de la configuracion del Ala central (Wingbox) y la union Ala-
fuselaje se plante6 realizar una optimizacién manual por criterio ingenieril de los
disefiadores replanteando el dimensionamiento de la estructura; reduciendo la
cantidad de capas por laminados en sendas secciones de la estructura inicial. A
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continuacion una tabla que expone la reduccion en laminados anteriormente
mencionada.

Tabla 29. Seleccion final de capas y espesores del ala monolitica

Viga interior principal (Delantera) 10 capas 2,083 mm
Viga interior secundaria (Trasera) 10 capas 2,083 mm
Refuerzo unién ala-fuselaje 6 capas 1,2498 mm
Costillas 0,1, 2y 3 (Izg. y Der.) 5 capas 1,0415 mm
Vigas superiores de refuerzo 6 capas 1,2498 mm
Union viga trasera 6 capas 1,2498 mm
Cuadernas 2y 4 5 capas 1,0415 mm
Cuaderna 3 8 capas 1,6664 mm

A continuacién (Figura 66, 67 y 68) se presenta la obtencion, por medio del
andlisis en elementos finitos de ANSYS Workbench médulo Static Structural, de
deformaciones y esfuerzos de la configuracion modificada. Cabe resaltar que la
disminucién en capas fue de un total de 80 capas con respecto a la configuraciéon
inicial en las secciones anteriormente descritas en la tabla de resultados.

La orientacion de laminados como en las vigas del ala, cuadernas se mantuvo

mientras que en las secciones como las costillas y el refuerzo fueron
reorganizadas para mantener la simetria de los nuevos laminados.

Figura 66. Deformacién total ala monolitica modificada

1,613
| 127
064535

0,32268
0 Min

gnu],nn (mm)

2500 675,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5
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A continuacién el resultado del esfuerzo maximo en la configuracion estructural
gue se da en la capa numero 1 (incrementando el nUmero de capas desde la
seccion frontal de la cuaderna la parte posterior) de la cuaderna 4.

Figura 67. Esfuerzo normal eje Z ala monolitica modificada

0,00 ),
I 20 O

2500 675,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Figura 68. Ampliacion del esfuerzo normal eje Z

200,00 (mm)

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5
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El esfuerzo cortante maximo se da de igual manera sobre la cuaderna 4 en la
capa 1 del laminado y las graficas de resultados se muestra a continuacion.

Figura 69. Esfuerzo cortante maximo del ala monolitica modificada

0,00021476 Min

0,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Tabla 30. Resumen de esfuerzos y deformacion de la configuracion modificada del
ala central (Wingbox) y launién al fuselaje

TIPO Deformacién Total | Esfuerzo Normal eje Z | Esfuerzo cortante maximo
Minimo 0 mm -261,1 MPa -
Maximo 4,5175 mm 243,7 MPa 144,94 MPa
Minimo Cquema 4 Cuaderna 4 (union ala-
(union ala- ) -
ocurre en . fuselaje)
fuselaje)
Maximo Costilla 3 - Cuaderna 4 (unién ala- | Cuaderna 4 (unién ala-
Extremos de la ) )
ocurre en : fuselaje) fuselaje)
Piel Ala central
Factor de
Seguridad 6,36 2,69
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6.2.2. Analisis Estructural del Fuselaje

El andlisis estatico en elementos finitos para el fuselaje se realiz6 mediante la
siguiente configuracion; se incluyen las cuadernas, las paredes de fuego y la union
de refuerzo entre la viga principal y la estructura interna del fuselaje.

Una vez dadas las propiedades mecanicas a toda la estructura en un arreglo de
material compuesto para toda la configuracién, se procedié a generar la malla
estructurada que llegase a los 32.000 nodos maximos posibles. Utilizando método
global de elementos cuadrilateros y un dimensionado manual de entre 0,1mm y
15,5 mm (tamafio minimo y maximo de elementos) se obtuvo la malla presentada
a continuacion.

Figura 70. Malla del fuselaje monolitico inicial

0,00 500,00 1000,00 {rmrn) X/I\ ¥
| a— ESS—

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Se muestra a continuacion la deformacioén total del fuselaje donde la deformacion
maxima tiene una magnitud de 0,130 mm y ocurre en la pared de fuego delantera,
mientras que la deformacién minima ocurre en el refuerzo de la unién entre la viga
principal y la estructura interna del fuselaje.
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Figura 71. Deformacién total del fuselaje monolitico

074404
0,065103
0,055803
0,046502
0,037202
0,027901
0,018601
0,0093005
0 Min

0,00 500,00 1000,00 {mmm) )(‘/L e
[ SSSaa——  SSS—

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Se muestra el esfuerzo normal del fuselaje donde el esfuerzo maximo normal tiene
una magnitud de 2,8964 MPa y ocurre en la piel del fuselaje, mientras que el
esfuerzo minimo normal tiene una magnitud de -2,5373 MPa y ocurre en la piel del
fuselaje.

Figura 72. Esfuerzo normal eje X del fuselaje monolitico

,56768
0,17955
-0,20857
-0,5967
-0,98483
-1373
-1,7611
-2,1492
-2,5373 Min

0,00 500,00 1000,00 (rm) x'*\ ¥
[ e—

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5
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Se muestra el esfuerzo cortante maximo cuya magnitud es de 0,9165 MPa y
ocurre en la piel del fuselaje, mientras que el esfuerzo cortante minimo tiene una
magnitud de -2,237 MPa y ocurre en la piel del fuselaje.

Figura 73. Esfuerzo cortante en el fuselaje monolitico inicial

-0,54213
-0,78426
-1,0264
{ -1,2685
1 -15107
-1,7528
-1,9949
-2,237 Min

1000,00 {rrm) XA‘ ¥

, ,

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Tabla 31. Resumen de esfuerzos en la estructura del fuselaje monolitico

TIPO Deformacion Total Esfuerzo Normal eje X Esfuerzo Cortante
Minimo Om -2,5373 MPa -2,237 MPa
Maximo 0,130 mm 2,8964 MPa 0,9165 MPa

Refuerzo de la unién
Minimo | entre la viga principal y . . . :
ocurre en | 1a estructura interna del Piel del fuselaje Piel del fuselaje
fuselaje.
Maximo . . . .
ocurre en Pared de fuego delantera Piel del fuselaje Piel del fuselaje
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6.2.2.1. Analisis Estructural de la modificaciéon del fuselaje

Para el analisis de la modificacion del fuselaje se disminuyo el nimero de capas
por secciones como se muestra a continuacion:

Tabla 32. Datos de modificacion de espesores y capas del fuselaje

Piel del fuselaje 8 capas 1,6664 mm
Vigas de refuerzo inferior 5 capas 1,0415 mm
Refue][zo unién ala- 6 capas 1,2498 mm
uselaje
Base tanql_Je de 9 capas 1,8747 mm
combustible
Vigas de rgfuerzo 5 capas 1,0415 mm
superior
Cuadernas 1-5 5 capas 1,0415 mm
Pared de fuego trasera N/A 5mm
Pared de fuego delantera N/A 5 mm

Se muestra a continuacion la deformacion total del fuselaje donde la deformacién
maxima tiene una magnitud de 0,32657 mm y ocurre en la piel del fuselaje,
mientras que la deformacion minima ocurre en el refuerzo de la union entre la viga
principal y la estructura interna del fuselaje.
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Figura 74. Deformacién total del fuselaje monolitico modificado

18661
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Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Se muestra el esfuerzo normal en el eje X donde el esfuerzo maximo normal tiene
una magnitud de 7,4991 MPa y ocurre en la piel del fuselaje, mientras que el
esfuerzo minimo normal tiene una magnitud de -7,1531 MPa y ocurre en la piel del
fuselaje.

Figura 75. Esfuerzo normal eje X del fuselaje modificado

0,17301

-0,87357
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Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5
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Se muestra el esfuerzo cortante maximo cuya magnitud es de 1,8875 MPa y
ocurre en la piel del fuselaje, mientras que el esfuerzo cortante minimo tiene una
magnitud de -5,9428MPa y ocurre en la piel del fuselaje.

Figura 76. Esfuerzo cortante plano XZ en el fuselaje monolitico

0,00 500,00 1000,00 {mm) )(A ¥
[ —SSaaa— SSS—

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Tabla 33. Resumen de esfuerzos en el fuselaje

Esfuerzo Normal en | Esfuerzo Cortante en

TIPO Deformacién Total ol eie X ol eie X7
Minimo Om -7,1531 MPa -5,9428 MPa
Maximo 0,32657 mm 7,4991 MPa 1,8875 MPa

Refuerzo de la unién

Minimo | entre la viga principal y | o o) fselaje Piel del fuselaje

ocurre en | la estructura interna del
fuselaje.

Maximo Piel de Fuselaje Piel del fuselaje Piel del fuselaje
ocurre en
Factor de
Seguridad 4,68 20,66
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6.3. Configuracion tipo sandwich

El andlisis estatico en elementos finitos para el ala se realiz6 mediante la siguiente
configuracion; se incluyen secciones completas del ala central, se utilizaron las
vigas internas del ala a las 2 cuadernas principales (3 y 4) del fuselaje, se
utilizaron las costillas 3 del ala, el refuerzo de la viga trasera a la cuaderna 4. Se
utilizé un nacleo de espuma de Poliestireno sélido.

La estructura propuesta fue configurada en ANSYS WORKBENCH utilizando la
herramienta Layered Sections, mientras que para el nucleo simplemente se le dio
el tipo de material; no se incluyé Layered Sections. Se realiz6 el mismo
procedimiento que en la configuracion monolitica para el andlisis. Se muestra a
continuacion la malla que se obtuvo.

Figura 77. Malla de la configuracion tipo sandwich

0,00 500,00 1000,00 {rrm) x‘)\ ¥
S e

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

6.3.1. Anéalisis Estructural del Ala

A continuacion se presentan los resultados del analisis de elementos finitos para el
ala central de la configuracién tipo sandwich en ANSYS.
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Figura 78. Deformacién total del ala en configuraciéon sandwich
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Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Se observa que la deformacién maxima del ala tiene un valor de 0,68306 mm y se
produce en la piel del ala derecha, mientras que la deformacién minima tiene un
valor de 0,0010027 mm se produce en la cuaderna 3.

Figura 79. Esfuerzo normal en Y del ala sandwich
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Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5
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Previamente se observa el esfuerzo normal en Y, el cual tiene un valor de 13,905
MPay se localiza en la Viga Principal en la capa numero 24, mientras que el valor
del esfuerzo minimo normal es de -13,646 MPa y se localiza en la viga principal
igualmente en la capa numero 24.

Figura 80. Esfuerzo cortante en el plano YZ del ala sandwich

2,3429
| 1,6225
- 0,40216
-0,8182
1 -2,0386
—| -3,2589
| -4,4793

-5,6997
-6,92
-8,1404 Min .
¥
0,00 500,00 1000,00 (rrm)
[ eeee— )

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

En la figura anterior se observa el esfuerzo cortante en YZ con una magnitud
maxima de 8,9447 MPa sobre la viga principal en la capa nimero 1 y un esfuerzo
cortante minimo de -8,1404 MPa sobre el soporte de sujecion del tailboom
derecho.

Tabla 34. Resumen de esfuerzos en la estructura del ala

. Esfuerzo Esfuerzo
TIPO Deformacion Total NormalenY | Cortante en YZ
Minimo 0,0010027 mm -13,646 MPa -8,1404 MPa
Méximo 0,68306 mm 13,905 MPa 8,9447 MPa
Sujecion
Minimo ocurre en Cuaderna 3 Viga Principal tailboom
derecho
Méaximo ocurre en Piel ala Derecha Viga Principal | Viga Principal
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6.3.1.1. Anadlisis Estructural de la modificacion del ala

Para el analisis de la modificacion del ala se disminuy6 el nimero de capas por
secciones como se muestra a continuacion:

Tabla 35. Modificacién de espesores y capas del ala sandwich

Piel del ala 2 capas 0,4166 mm
Cuaderna 3 7 capas 1,4581 mm
Cuaderna 4 5 capas 1,0415 mm
Viga principal 11 capas 2,2913 mm
Viga trasera 9 capas 1,8747 mm
Costilla 3 5 capas 1,0415 mm
Tubo tailboom 10 capas 2,083 mm
Sujecion principal N/A 3mm
tailboom
Soporte tailboom viga N/A 3mm
trasera

Figura 81. Deformacién total del ala sandwich

0,0038204 Min
A
0,00 500,00 1000,00 (mm) X
| EEEaaa—— EE—

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5
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Se observa que la deformaciéon maxima del ala tiene un valor de 1,1162 mm y se
produce en la piel del ala derecha, mientras que la deformacion minima tiene un
valor de 0,0038204 mm se produce en la cuaderna 3.

Figura 82. Esfuerzo normal eje Y del ala sandwich

-14,84 Min ’A.
0,00 500,00 1000,00 (mm) s
B S

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Previamente se observa el esfuerzo normal en Y el cual tiene un valor de 23,429
MPa y se localiza en la Viga Principal en la capa niumero 11, mientras que el valor
del esfuerzo minimo normal es de -14,84 MPa y se localiza en la viga principal
igualmente en la capa numero 11.
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Figura 83. Esfuerzo cortante en el plano YZ del ala monolitica

0,00 500,00
250,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

1000,00 (ram)

750,00

S

En la figura anterior se observa el esfuerzo cortante en YZ con una magnitud
méaxima de 10,385 MPa sobre el soporte del tailboom izquierdo y un esfuerzo
cortante minimo de -13,616 MPa sobre el soporte del tailboom derecho.

Tabla 36. Resumen esfuerzos en la estructura del ala

. Esfuerzo Esfuerzo
TIPG Deformacion Total Normal en Y Cortante en YZ

Minimo 0,0038204 mm -14,84 MPa -13,616 MPa
Maximo 1,1162 mm 23,429 MPa 10,385 MPa

. : o Soporte

Minimo ocurre en Cuaderna 3 Viga Principal .

tailboom der.

Méaximo ocurre en Piel ala Derecha Viga Principal .Soportc_a
tailboom izq.

Factor de Seguridad 14,97 3,75

6.3.2. Analisis Estructural del Fuselaje
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El analisis estatico en elementos finitos para el fuselaje en la configuracion
sandwich se realiz6 mediante la siguiente configuracion; se incluyen las cuadernas
2, 3y 4, las paredes de fuego delantera y trasera, y la union de refuerzo entre la
viga principal y la estructura interna del fuselaje (ubicado entre las cuadernas 2 y
3).

Mediante la herramienta layered section se procedi6 a generar la malla
estructurada que llegase a los 32.000 nodos maximos posibles. Utilizando método
global de elementos cuadrilateros y un dimensionado manual de entre 1mm vy 14
mm (tamafio minimo y méaximo de elementos) se obtuvo una malla que cuenta con
31847 nodos, como se muestra a continuacion.

Figura 84. Malla del fuselaje en configuracion sandwich

0,00 500,00 1000,00 (rmrm) ¥ ¥
o — —
250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

A continuacion se muestra la deformacion total del fuselaje, donde la magnitud
maxima es de 0,65723 mm y ocurre en la pared de fuego delantera, mientras que
la deformacién minima ocurre en el refuerzo de la unién entre la viga principal y la
estructura interna del fuselaje.
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Figura 85. Deformacién total del fuselaje

0,14326
0,069831
0,058192
0,046554
0,034915
0,023277
0,011638
0 Min

0,00 500,00 1000,00 {mrm) XA ¥
| SEaaa— ESS—

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Se muestra el esfuerzo normal del fuselaje en el eje X, donde el esfuerzo maximo
tiene una magnitud de 9,5701 MPa y ocurre en la primera capa (numero 3) de la
piel del fuselaje, asi como el esfuerzo minimo normal tiene una magnitud de -
7,9336 MPa y ocurre también en la capa numero 3 de la piel del fuselaje.

Figura 86. Esfuerzo normal en el eje X del fuselaje sGndwich

-4,0439
-5,9887
-7,9336 Min

0,00 500,00 1000,00 (rarm) ><‘/k ¥
[ —— —]

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5
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Se muestra el esfuerzo cortante maximo cuya magnitud es de 2,355 MPa y ocurre
en la primera capa (superior o numero 3) de la piel del fuselaje, y el esfuerzo
cortante minimo tiene una magnitud de -2,712 MPa y ocurre en la capa superior
de la piel del fuselaje.

Figura 87. Esfuerzo cortante en el plano XZ del fuselaje sandwich

0,0073
| osasyr
| o1e34e
L -0,17849
-0,54042
{ -0,90235
I -1,2643
- -16262
-1,9881
-2,3501
2,712 Min

0,00 500,00 1000,00 (mm) ><’/k ¥
e

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

6.3.2.1. Andlisis Estructural de la modificacién del fuselaje

Para el andlisis de la modificacion del fuselaje se disminuy6 el nimero de capas
por secciones como se muestra a continuacion:

Tabla 37. Seleccion de capas y espesores del fuselaje sandwich

Piel del fuselaje 2 capas (* 5. mm de 5,4166 mm
nucleo en Poliestireno)
Refuerzo union ala- 7 capas 1,4581 mm
fuselaje
Cuadernas 2y 4 5 capas 1,0415 mm
Cuaderna 3 8 capas 1,6664 mm
Pared de fuego trasera N/A 5 mm
Pared de fuego delantera N/A 5 mm
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Se muestra a continuacion la deformacion total del fuselaje donde la deformacién
méxima tiene una magnitud de 1,9495 mm y ocurre en la piel del fuselaje,
mientras que la deformacion minima ocurre en el refuerzo de la union entre la viga
principal y la estructura interna del fuselaje.

Figura 88. Deformacién total de la modificacién del fuselaje

— 0,64985
0,43323
0,21662
0 Min

1000,00 (rm) x‘*‘ ¥

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Se muestra el esfuerzo normal en el eje X, donde el esfuerzo maximo normal tiene
una magnitud de 17,347 MPa y ocurre en la primera capa de la piel sandwich
(capa numero 3) del fuselaje, mientras que el esfuerzo minimo normal tiene una
magnitud de -17,559 MPa y ocurre en la piel del fuselaje, en la capa nimero 3.
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Figura 89. Esfuerzo normal en X del fuselaje sandwich

-17,559 Min

1000,00 () x‘i‘ ¥

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Se muestra el esfuerzo cortante maximo cuya magnitud es de 7,0458 MPa y
ocurre en la capa inferior de la piel en sandwich (capa numero 3) del fuselaje, y el
esfuerzo cortante minimo tiene una magnitud de -4,0889 MPa e igualmente ocurre
en la capa numero 3 de la piel del fuselaje.

Figura 90. Esfuerzo cortante en el plano XZ del fuselaje

-0,37735
-1,6145

-2,8517
-4,0889 Min

1000,00 (mrm) XJ\ ¥

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5
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Tabla 38. Resumen de esfuerzos en la estructura del fuselaje

Esfuerzo Normal en el

Esfuerzo Cortante en el

TIPO Deformacion Total eje X eje XZ
Minimo Om -17,559 MPa -4,0889 MPa
Maximo 1,9495 mm 17,347 MPa 7,0458 MPa

Refuerzo de la unién
Minimo | entre la viga principal y Piel del fuselaje Piel del fuselaje
ocurre en | la estructura interna del
fuselaje.
Maximo Piel de Fuselaje Piel del fuselaje Piel del fuselaje
ocurre en
Factor de 19,44 5,49
seguridad
6.4. Seleccion de la mejor configuracién

Para la seleccion de la mejor configuracion se tendra principalmente en cuenta el
peso de la aeronave, el esfuerzo normal y el esfuerzo cortante que soporta. Para
la configuracion final de la estructura, se seleccioné el ala monolitica y el fuselaje
tipo sdndwich. Se muestra una imagen con la configuracion final.
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Figura 91. Configuracion final del UAV SKYCRUISER X-1
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Capitulo 7 — ANALISIS DE ELEMENTOS FINITOS POR PANDEO

ANSYS WORKBENCH permite evaluar el estado de pandeo de la estructura
arrojando un multiplicador de carga, es decir, la magnitud de todas las cargas
definidas en el analisis estructural estatico se multiplicaran por el factor
multiplicador de carga para proporcionar un estimado de la carga critica que puede
soportar la estructura antes fallar por pandeo. Para este caso la carga critica, es la
carga maxima que se puede aplicar a una estructura sin producir el pandeo de la
misma.

7.1. Andlisis de la configuracién monolitica

7.1.1. Andlisis del Ala

Para el andlisis de pandeo lineal en el Static Structural de ANSYS Workbench se
utilizé la configuracion modificada de la estructura del ala central y la union al
fuselaje, a continuacion se expone a continuacién resultados obtenidos de la
simulacion por elementos finitos.

Figura 92. Analisis de pandeo en el ala central

C: Linear Buckling
Total Defarmation
Type: Total Defarmation
Load Multiplier: 2,0336
Unit: mim

01/09/2013 06:55 purn,

1,007 Max
10,3951
0,76321
0,67132
0,55044
0,44755
0,33566
0,22378
011180

0 Min

350,00 700,00 (mm)

I 00 a0

11500 525,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5
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Tabla 39. Resultados del pandeo en ANSYS del ala monolitica final

2,0336

0 mm

1,007 mm

Cuaderna 4

Piel ala central izg. (unién con el Tailboom)

El valor obtenido del factor multiplicador muestra que el ala central de la
configuracion monolitica soporta 2,0336 veces la carga aplicada sobre la
estructura antes de fallar por pandeo, y asi de igual manera para el analisis de
pandeo en el fuselaje.

7.2.2. Andlisis del Fuselaje

Se muestra la configuracion estructural del fuselaje modificado.

Figura 93. Analisis de pandeo del ala monolitica modificada

0;? 1906

0,50334
0,43143
L 0,35053
H 0,28762
1 021572
0,14381
0,071906
0Min

0,00 500,00 1000,00 {mm) X‘/L‘ )

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5
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Tabla 40. Resultados del pandeo en ANSYS del fuselaje monolitico modificado

2,1196

0 mm

1,0067 mm

Refuerzo unién ala-fuselaje

Viga de refuerzo inferior izquierda

7.3. Andlisis de la configuracién tipo sandwich

7.3.1. Andlisis del Ala

Se muestra la configuracion estructural del ala modificada.

Figura 94. Analisis de pandeo del ala sandwich modificada

0,33333

0,22222
0,11111
1,1851e-6 Min

J.\‘
0,00 500,00 1000,00 {mm) Y
I 00O

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5
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Tabla 41. Resultados del pandeo en ANSYS del ala sandwich modificada

2,9
1,1851e-6 mm
1 mm
Cuaderna 3 parte superior
Cuaderna 3 parte inferior

7.3.2. Andlisis del Fuselaje

Se muestra la configuracion estructural del fuselaje modificado.

Figura 95. Analisis de pandeo del fuselaje sandwich

0,14286
0,071429
0 Min
0,00 500,00 1000,00 {mm) bs ¥
[ SEaa— ES—

250,00 750,00

Fuente: ANSYS Workbench VR 14.5

Tabla 42. Resultados del pandeo en ANSYS del fuselaje sGndwich modificado

1,9593

0 mm

1 mm

Refuerzo ala-fuselaje

Cuaderna 4 seccion central
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Capitulo 8 — ANALISIS DE RESULTADOS

8.1. Andlisis de pesos
Se muestra una tabla con los pesos de los componentes obtenidos para la

configuracion monolitica modificada y sandwich modificada y el peso total para el
ala y fuselaje. Se tiene como referencia los pesos del proyecto Navigator X-2.1.

Tabla 43. Comparacién de pesos finales de la estructura

Ala central

6,3916 kg

9,57628 kg

8,382314 kg

Fuselaje

13,995 kg

6,18416 kg

11,6615 kg

Piel 8,9741 kg 2,6797 kg 7,55 kg
Refuerzo
unién ala- 0,22344 kg 0,26068 kg N/A
fuselaje
Cuaderna 1 0,14941 kg N/A 0,3117 kg
Cuaderna 2 0,22691 kg 0,22759 kg 0,2497 kg
Cuaderna 3 0,22033 kg 0,36322 kg 0,2407 kg
Cuaderna 4 0,22649 kg 0,22717 kg 0,2409 kg
Cuaderna 5 0,15964 kg N/A 0,3293 kg
FUSELAJE | | foace | 1215Lkg | 12129kg 1,3039 kg
te | oasoeig
i (peso N/A 0,7855 kg
superiores unitario)
(x2)
Vigas de 0,17059 kg
refuerzo (peso N/A N/A
inferiores (x2) unitario)
Base tanque
de 0,64403 kg N/A 0,6586 kg
combustible
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ALA

Piel 3,0142 Kg 2,0204 kg 10,256 kg
Viga principal 1,0273 Kg 1,13 kg 4,836 kg
Sec\lj'r?j‘aria 0,35287 Kg | 0,31872 kg 1,54 kg
Unidn viga
trasera- 0,04166 Kg 0,04166 kg 0,135175 kg
cuaderna 4
Refuerzo
union ala- 0,2234 Kg N/A N/A
fuselaje
Sujecion
trasera 0,351 Kg 0,8884 kg N/A
tailboom (x2)
Tubo (t;‘z”)boom 0,43534 kg | 0,43534 kg N/A
Soporte
principal 0,421 Kg 0,97362 kg N/A
tailboom (x2)
Costilla0 (x2) | 0,1513 Kg N/A N/A
Costilla 1 (x2) 0,138 Kg N/A 0,429 kg
Costilla 2 (x2) | 0,12467 Kg N/A 0,429 kg
Costilla 3 (x2) | 0,11088 Kg 0,4418 kg 0,429 kg
Nucleo N/A 3,68255 kg N/A

El fuselaje de la configuracion sandwich logré una reduccién de peso respecto a
las configuraciones monolitica y del proyecto Navigator, debido a la disminucion
de componentes estructurales. El fuselaje de la configuracion sandwich tiene un
peso final estimado de los resultados obtenidos en ANSYS de 6,04 kg, es decir
56,78% y 48,13% mas liviano que la configuracion monolitica y del proyecto

Navigator X-2.1, respectivamente.

El ala de la configuracion monolitica es 33,25% mas ligera que la configuracion
sandwich y 23,74% mas ligera que la configuracion del proyecto Navigator X-2.1.
El ala de la configuracibn sandwich tuvo un pequefio incremento en el peso
comparada con las otras dos configuraciones debido al peso del espesor de

nacleo, empleado en toda la seccion interna del ala.
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8.2. Andlisis del criterio de falla

El criterio de falla de maximo esfuerzo para materiales compuestos fue empleado
para cada una de las capas de todos los componentes de la configuraciéon
seleccionada: fuselaje tipo sandwich y ala monolitica. Para que no ocurra la falla
de un componente, se deben cumplir las tres condiciones que plantea el criterio es
decir, tanto para los esfuerzos normales en los ejes x y y, como para el esfuerzo
cortante en el plano xy. En caso que se presente la falla se debera realizar una
modificacion de sus capas que lo evite.

El criterio establece que la falla de una lamina o capa, es asumida que ocurre
cuando cualquier componentes del esfuerzo normal o cortante iguala o excede el
esfuerzo correspondiente del material empleado, para este caso del material
compuesto carbon-epoxy T300 9k/934 Plain Weave, cuyas propiedades fueron
obtenidas del Composite Materials Handbook MIL-HDBK-17-2F [20].

Matematicamente, para que no ocurra la falla, segun el criterio, se debe cumplir
que: [22]

of < 0, < of
of < 0, < of

1T 121 < 78,

Es decir que el valor del esfuerzo al que esta sometido la estructura, obtenido de
ANSYS (07 0 0,, dependiendo del eje de estudio x o y) no puede ser menor que el
esfuerzo normal a compresion (af o o), ni exceder el valor del esfuerzo normal a
tension del material. (o7 o o).

De igual manera el valor absoluto del esfuerzo cortante en el plano xy o 1-2
(It 121), al cual estd sometido la estructura, debe ser menor que el esfuerzo
cortante del material empleado (zf,). Para que el material no falle se deben
cumplir las tres condiciones explicadas anteriormente. De esta manera se evalué
el criterio en el aplicativo desarrollado en MATLAB. El aplicativo desarrollado en el
software MATLAB se encuentra adjunto en el anexo H.

En las tablas presentadas a continuacion, se muestran los datos para evaluar el
criterio y finalmente se muestran los resultados del criterio de falla por capas.
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Tabla 44. Datos de entrada para criterio de falla

Capal 45 17,191 MPa '5“’;3:6 7,0458 MPa
Piel fuselaje | Nucleo - 1,8813 MPa | -0,368 MPa | 0,64033 MPa
Capa 3 45 17,347 MPa '1&’526 6,0738 MPa
Capa 1 0° 2.5034 MPa | -3,413 MPa | 2.8822 MPa
Capa 2 0 24502 MPa | 34126 | 5 5923 MPa

MPa

Capa 3 0° -3,4122

Cuaderma 2 -2.397 MPa g 2 5025 MPa
Capa 4 0 23438 MPa | M7 5 3196 MPa

MPa
Capa s 0 22006 MPa| 3413 | 5 1957 MPa

MPa
Capal 0 20,045 MPa | 29986 | 14304 MPa

MPa
Capa 2 0 -18.594 MPa -ZI\(/)I’IZSZ -14.322 MPa
Cunderna s | C20A3 0° 116,894 MPa | 22,048 MPa | -14.34 MPa
uaderna Capa 4 0° -15,194 MPa | 23,593 MPa | -14,359 MPa
Capa 5 0° 14,288 MPa | 25.139 MPa | -14.377 MPa
Capa 6 0° 15,193 MPa | 26,684 MPa | -14,395 MPa
Capa 7 0° 16,098 MPa | 28,229 MPa | 14,947 MPa
Capa 8 0° 17.004 MPa | 29.775 MPa | 16.113 MPa
Capal 0 11,034 MPa | 17202 | 13543 MmpPa

MPa
Capa 2 0 82684 MPa '1,3’522 13.434 MPa
Cuaderna4 | c@pas3 0 -8,2358 MPa '2,8"523 13.325 MPa
Capa 4 0 91859 MPa | 21904 | 15516 MPa

MPa
Capa s 0 12,177 MPa '2,\‘/"’;121 13,106 MPa

A continuacién se muestran los resultados de la evaluaciéon del criterio de falla en

el fuselaje.
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Tabla 45. Resultados criterio de falla fuselaje

Capa 1 No ocurre falla
Piel fuselaje Nucleo N/A
Capa 3 No ocurre falla
Capa 1 No ocurre falla
Capa 2 No ocurre falla
Cuaderna 2 Capa 3 No ocurre falla
Capa 4 No ocurre falla
Capa 5 No ocurre falla
Capa 1 No ocurre falla
Capa 2 No ocurre falla
Capa 3 No ocurre falla
Capa 4 No ocurre falla
Cuaderna 3 Capa 5 No ocurre falla
Capa 6 No ocurre falla
Capa 7 No ocurre falla
Capa 8 No ocurre falla
Capal No ocurre falla
Capa 2 No ocurre falla
Cuaderna 4 Capa 3 No ocurre falla
Capa 4 No ocurre falla
Capa 5 No ocurre falla

Tabla 46. Datos de entrada para evaluar criterio de falla del ala

Picl ala Capa 1 0° 31,106 MPa | 42,023 MPa | 8,1822 MPa
derecha Capa 2 45° 31,165 MPa | 34,799 MPa | 17,773 MPa
Capa 3 0° 34,645 MPa | 41,139 MPa | 8,4872 MPa
Piel ala Capal 0° 28,114 MPa | 45,127 MPa | 15,025 MPa
izquierda Capa 2 45° 35,525 MPa | 39,148 MPa | 20,273 MPa
Capa 3 0° 29,492 MPa | 46,647 MPa | 14,209 MPa
Capal 0° -6,3851 MPa | 10,643 MPa | 1,7062 MPa
Costilla 0 Capa 2 45° 2,9268 MPa | 5,0249 MPa | 2,5991 MPa
derecha Capa 3 45° -3,023 MPa | 4,9127 MPa | 2,2936 MPa
Capa 4 45° -3,3371 MPa | 4,8005 MPa | 2,1939 MPa
Capa 5 0° -6,5337 MPa | 9,5139 MPa | 1,4336 MPa
Costilla 0| Capal 0° 6,735 MPa 7,3289 MPa | -1,3937 MPa
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izquierda Capa 2 45° 3,3709 MPa | 3,8787 MPa | -2,2455 MPa
Capa 3 45° 3,1077 MPa | 3,8429 MPa | -2,3635 MPa
Capa 4 45° 28446 MPa_ | 3,8071 MPa | -2,668 MPa
Capas 0 6,4287 MPa '9|\’/|2an68 1,5558 MPa
Capa 1 0° -3,4166 MPa | 2,6106 MPa | 2,091 MPa
Costilla Capa 2 45° -2,5985 MPa_| 2,2882 MPa | -2,4353 MPa
dorecha Capa 3 45° 25313 MPa | 2,0317 MPa | -2,4419 MPa
Capa 4 45° -2,4641 MPa_| 1,7753 MPa | -2,4486 MPa
Capa 5 0° -3,4433 MPa | 2,2614 MPa | 2,0055 MPa
Capal 0 25528 MPa | 29793 | 16763 MPa
MPa
Capaz | 45 18330 MPa | SO0 | 25862 MPa
Costilla Capas | 45" | j19807mPa | 21939 | 55798 MPa
izquierda MPa
Capa4 45° 21757 MPa | 24999 | 55734 MPa
MPa
Capas | 0 34855 MPa | 1957 | 18243 MPa
Capa 1 0° 3,3216 MPa | 1,4489 MPa | -1,6187 MPa
Capa 2 45° 2,0602 MPa | 1,7258 MPa | 1,75 MPa
Costilla Capa 3 45° 2,0289 MPa | 1,6175 MPa | 1,7581 MPa
derecha Capa 4 45° 1,0975 MPa | 1,5093 MPa | 1,7662 MPa
Capa 5 0° 3,3505 MPa -1,8251 -1,5554 MPa
MPa
Capa 1 0° 2,8374MPa | -1,5721 | -1,4623 MPa
MPa
Capa 2 45° 1,7764MPa | -1,3366 | 1,5898 MPa
MPa
Costilla Capa 3 45° 1,8003 MPa -1,3921 1,5839 MPa
izquierda MPa
Capa 4 45° 1,8242 MPa | -1,4477 1,578 MPa
MPa
Capa 5 0 20187 MPa | 1707 1,578 MPa
MPa
Capa 1 0° 18,595 MPa | 10,655 MPa | -4,9841 MPa
Capa 2 45° 18,437 MPa | 9,2111 MPa | -5,0724 MPa
Costilla Capa 3 45° 18,413 MPa | 9,2081 MPa | -5,057 MPa
derecha Capa 4 45° 18,389 MPa | 9,2051 MPa | -4,0416 MPa
Capa 5 0 18.535 MPa -1&,3:7 -6,0921 MPa
Costilla Capa 1 0° 17,658 MPa | -14,62 MPa | -6,3479 MPa
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izquierda Capa 2 45° 17,509 MPa | 8,9495 MPa | -4,506 MPa
Capa 3 45° 17,518 MPa | 8,9388 MPa | -4,5147 MPa
Capa 4 45° 17,526 MPa | 8,9281 MPa | 4,8299 MPa
Capa 5 0° 17,704 MPa 10,64 MPa | -5,208 MPa
Capal 0° -1,5569 MPa | 4,7442 MPa | 0,45659 MPa
Capa 2 0° -1,3842 MPa | 4,6917 MPa | 0,44498 MPa
Capa 3 0° -1,2114 MPa | 4,6392 MPa | 0,43337 MPa
Capa 4 0° -1,0571 MPa | 4,5866 MPa | 0,42177 MPa
Base tanque Capa 5 0° -0,91822 MPa | 4,5341 MPa | 0,41016 MPa
de Capa 6 0° -0,7971 MPa | 4,4816 MPa | 0,39856 MPa
combustible Capa 7 0° -0,67598 MPa | 4,4291 MPa | 0,38695 MPa
Capa 8 0° -0,55486 MPa | 4,3765 MPa | 0,38177 MPa
Capa 9 0° 0,61077 MPa | 4,324 MPa 0,381 MPa
Capa 10 0° 0,78832 MPa | 4,2715 MPa | 0,38648 MPa
Capa 11 0° 0,9672 MPa | 4,2189 MPa | 0,39754 MPa
Capa 12 0° 1,1488 MPa | 4,1664 MPa | 0,40859 MPa
Capal 0° 91,732 MPa -188,12 81,634 MPa
MPa
Refuerzo Capa 2 0° 74,728 MPa | 184,34 MPa | 67,624 MPa
unién  viga Capa 3 45° 75,021 MPa | 116,02 MPa | -69,178 MPa
trasera Capa 4 45° 55,001 MPa | 83,556 MPa | -48,415 MPa
Capa 5 0° 24,44 MPa | 68,471 MPa | 25,596 MPa
Capa 6 0° 16,036 MPa -35,108 -14,891 MPa
MPa
Capal 0° -32,882 MPa | 34,565 MPa | -26,045 MPa
Capa 2 45° -30,65 MPa | 38,957 MPa | -26,425 MPa
Capa 3 0° -43,393 MPa -47,949 28,502 MPa
Rgfyerzo MPa
;’”'0“ Al e A 0° 41,301 MPa | -51,496 | -29,386 MPa
uselaje MPa
Capa 5 45° 28,68 MPa | 52,134 MPa | -28,394 MPa
Capa 6 0° 29,893 MPa | 56,526 MPa | -30,071 MPa
Capal 0° -6,7804 MPa -3,0785 0,39905 MPa
MPa
Capa 2 0° -6,7555 MPa | -3,054 MPa | 0,42177 MPa
Capa 3 45° -4,0557 MPa -2,9428 1,3312 MPa
Tubo MPa
tailboom Capa 4 45° -4,0404 MPa | -2,924 MPa | 1,2344 MPa
derecho Capa5 45° -4,025 MPa -2,9043 1,1395 MPa
MPa
Capa 6 45° 4,1084 MPa -2,8836 1,0465 MPa
MPa
Capa 7 45° 4,2091 MPa | -2,862 MPa | 0,95533 MPa
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Capa 8 45° 4,3098 MPa | -2,839 MPa | 0,86602 MPa
Capa 9 0° -6,5786 MPa | -2,970 MPa | -0,42874 MPa
Capa 10 0° -6,5529 MPa | -2,973 MPa | -0,3238 MPa
Capal 0° 5,3805 MPa | 2,7829 MPa | 0,34821 MPa
Capa 2 0° -6,6022 MPa | 2,5419 MPa | 0,50392 MPa
Capa 3 45° -3,4719 MPa | 1,6152 MPa | 1,4684 MPa
Tubo Capa 4 45° -3,0977 MPa | 1,4014 MPa | 1,2381 MPa
tailboom Capa 5 45° -2,7235 MPa | 1,1861 MPa | 1,0008 MPa
izquierdo Capa 6 45° -2,3493 MPa | 1,0101 MPa | 0,78578 MPa
Capa7 45° -2,204 MPa | 0,9033 MPa | 0,72201 MPa
Capa 8 45° -2,1464 MPa | 0,7949 MPa | 0,77842 MPa
Capa 9 0° -5,0392 MPa | 2,2888 MPa | 0,44349 MPa
Capa 10 0° -4,9678 MPa | 2,3071 MPa | 0,24622 MPa
Capal 0° 69,74 MPa | 36,582 MPa | -20,264 MPa
Capa 2 0° 69,003 MPa -33,329 -19,945 MPa
MPa
Capa 3 0° 68,266 MPa -30,248 -19,625 MPa
MPa
Capa 4 0° 67,529 MPa -27,166 -19,305 MPa
MPa
. Capa 5 0° 66,792 MPa -24,085 -18,986 MPa
Viga, MPa
principal Capa 6 0° 766,094 MPa | -21,003 | 19,508 MPa
(delantera) MPa
Capa 7 0° -65,636 MPa -21,347 20,951 MPa
MPa
Capa 8 0° -65,177 MPa | -24,99 MPa | 23,405 MPa
Capa 9 0° -64,718 MPa -28,633 25,915 MPa
MPa
Capa 10 0° -64,29 MPa -32,591 28,425 MPa
MPa
Capal 0° 47,88 MPa -7,2725 12,855 MPa
MPa
Capa 2 0° 44,34 MPa 6,7168 MPa 10,8 MPa
Capa 3 0° 40,775 MPa | 6,1758 MPa | 8,7451 MPa
Viga Capa 4 0° 37,187 MPa | 5,6349 MPa 6,69 MPa
secundaria Capa 5 0° 33,574 MPa | 5,094 MPa | 4,6349 MPa
Capa 6 0° 29,938 MPa -5,1807 -4,5574 MPa
(trasera) MPa
Capa 7 0° 26,277 MPa | -5,919 MPa | -6,2575 MPa
Capa 8 0° -26,303 MPa -6,6573 -8,1647 MPa
MPa
Capa 9 0° -29,706 MPa | -7,395 MPa | -10,072 MPa
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Capa 10 0° -33,109 MPa -8,7363 -11,979 MPa
MPa
Capal 0° -7,6648 MPa -9,9965 -0,66634 MPa
MPa
Capa 2 0° -7,7617 MPa -9,9105 0,91383 MPa
Viga MPa
superior Capa 3 0° -7,8587 MPa -9,8246 1,109 MPa
derecha MPa
Capa 4 0° -7,9556 MPa | 12,881 MPa | 1,109 MPa
Capa 5 0° -8,0525 MPa | 16,889 MPa | 1,0441 MPa
Capa 6 0° -8,1494 MPa | 20,896 MPa | 0,71365 MPa
Capa 1l 0° 4,6448 MPa | 10,116 MPa | 0,61377 MPa
Capa 2 0° -7,1668 MPa -10,059 -1,0469 MPa
Vi MPa
'9a Capa 3 0° -6,9899 MPa | -10,556 | -1,2553 MPa
superior MPa
izquierda  "capa 4 0° -6,8131 MPa_| 11,503 MPa | -1,2553 MPa
Capa 5 0° -6,6362 MPa | 15,738 MPa | -1,173 MPa
Capa 6 0° -6,4594 MPa | 19,973 MPa | -0,79987 MPa

A continuacidon se muestran los resultados de la evaluaciéon del criterio de falla en
el ala central.

Tabla 47. Resultados criterio de falla del ala

. Capa 1 No ocurre falla -
Piel ala

derecha Capa 2 No ocurre falla -

Capa 3 No ocurre falla -

. Capa 1 No ocurre falla -
Piel ala

> quierda Capa 2 No ocurre falla -

d Capa 3 No ocurre falla -

Capal No ocurre falla -

Costilla 0 Capa 2 No ocurre falla -

derecha Capa 3 No ocurre falla -

Capa 4 No ocurre falla -

Capa 5 No ocurre falla -

Capal No ocurre falla -

Costilla 0| Capa 2 No ocurre falla -

izquierda Capa 3 No ocurre falla -

Capa 4 No ocurre falla -
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Capa 5 No ocurre falla
Capal No ocurre falla
Costilla 1 Capa 2 No ocurre falla
derecha Capa 3 No ocurre falla
Capa 4 No ocurre falla
Capa 5 No ocurre falla
Capal No ocurre falla
Costilla 1 Capa 2 No ocurre falla
izquierda Capa 3 No ocurre falla
Capa 4 No ocurre falla
Capa 5 No ocurre falla
Capal No ocurre falla
Costilla 5 Capa 2 No ocurre falla
derecha Capa 3 No ocurre falla
Capa 4 No ocurre falla
Capa 5 No ocurre falla
Capa 1 No ocurre falla
Costilla 5 Capa 2 No ocurre falla
izquierda Capa 3 No ocurre falla
Capa 4 No ocurre falla
Capa 5 No ocurre falla
Capa 1 No ocurre falla
Costilla 3 Capa 2 No ocurre falla
derecha Capa 3 No ocurre falla
Capa 4 No ocurre falla
Capa 5 No ocurre falla
Capa 1 No ocurre falla
Costilla 3 Capa 2 No ocurre falla
izquierda Capa 3 No ocurre falla
Capa 4 No ocurre falla
Capa 5 No ocurre falla
Capa 1 No ocurre falla
Capa 2 No ocurre falla
Capa 3 No ocurre falla
Capa 4 No ocurre falla
Capab No ocurre falla
Base tanque
N T
. u
combustible Capa 8 No ocurre falla
Capa 9 No ocurre falla
Capa 10 No ocurre falla
Capa 1l No ocurre falla
Capa 12 No ocurre falla
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Refuerzo

Capal

Ocurre falla por esfuerzo
cortante

No se cumple el criterio,
debido a que ocurre falla
por esfuerzo cortante

unién  viga Capa 2 No ocurre falla -
trasera Capa 3 No ocurre falla -
Capa 4 No ocurre falla -
Capa 5 No ocurre falla -
Capa 6 No ocurre falla -
Capal No ocurre falla -
Ref Capa 2 No ocurre falla -
ctuerzo Capa 3 No ocurre falla -
union  ala-
fuselaje Capa 4 No ocurre falla -
Capa 5 No ocurre falla -
Capa 6 No ocurre falla -
Capa 1 No ocurre falla -
Capa 2 No ocurre falla -
Capa 3 No ocurre falla -
Tubo Capa 4 No ocurre falla -
: Capa 5 No ocurre falla -
tailboom
derecho Capa 6 No ocurre falla -
Capa 7 No ocurre falla -
Capa 8 No ocurre falla -
Capa 9 No ocurre falla -
Capa 10 No ocurre falla -
Capal No ocurre falla -
Capa 2 No ocurre falla -
Capa 3 No ocurre falla -
Tubo Capa 4 No ocurre falla -
: Capa 5 No ocurre falla -
tailboom
izquierdo Capa 6 No ocurre falla -
Capa 7 No ocurre falla -
Capa 8 No ocurre falla -
Capa 9 No ocurre falla -
Capa 10 No ocurre falla -
Capal No ocurre falla -
Capa 2 No ocurre falla -
Capa 3 No ocurre falla -
Viga Capa 4 No ocurre falla -
principal Capab No ocurre falla -
(delantera) Capa 6 No ocurre falla -
Capa 7 No ocurre falla -
Capa 8 No ocurre falla -
Capa 9 No ocurre falla -
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Capa 10 No ocurre falla -
Capal No ocurre falla -
Capa 2 No ocurre falla -
Capa 3 No ocurre falla -
: Capa 4 No ocurre falla -
Viga
. Capa 5 No ocurre falla -
secundaria
(trasera) Capa 6 No ocurre falla -
Capa 7 No ocurre falla -
Capa 8 No ocurre falla -
Capa 9 No ocurre falla -
Capa 10 No ocurre falla -
Capal No ocurre falla -
Viaa Capa 2 No ocurre falla -
ga Capa 3 No ocurre falla -
superior
derecha Capa 4 No ocurre falla -
Capa 5 No ocurre falla -
Capa 6 No ocurre falla -
Capa 1 No ocurre falla -
Viga Capa 2 No ocurre falla -
ga Capa 3 No ocurre falla -
superior
izquierda Capa 4 No ocurre falla -
Capa 5 No ocurre falla -
Capa 6 No ocurre falla -

El criterio se cumplio para todas las capas de los componentes de ala y fuselaje, a
excepcion de la capa numero 1 (la primera capa desde la parte inferior del
laminado) del refuerzo de union de la viga trasera del ala a la cuaderna 4 del
fuselaje. Para esto se aument6 el numero de capas y su orientacion fue
modificada, para evitar la falla por esfuerzo cortante de este componente.
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Capitulo 9 — CONCLUSIONES

Se disefi6 una estructura que cumple con el factor de seguridad exigido por
la regulacién australiana.

Se disefiaron los soportes de la nueva sujecion del tailboom, determinando
que son adecuados para soportar las cargas que vienen del empenaje.

Se seleccion6 la fibra de carbono T300 bidireccional, aglomerada con
resina epoxy. Con este material se logré reducir 15,9% el peso de la
estructura de la aeronave.

El refuerzo de la union ala-fuselaje brindo una mayor rigidez al ala, la cual
estaba sujeta por medio de pernos, disefiados a cortante, a las cuadernas
2, 3y viga principal.

Con los resultados obtenidos por medio del andlisis de elementos finitos en
ANSYS, se demostré que la estructura resiste las cargas aplicadas,
superando el factor de seguridad de 1,8.

Con una piel en material compuesto tipo sandwich, se logré una reduccion
de 13 componentes a 7 componentes estructurales en el fuselaje de la
aeronave, que soportan los esfuerzos y pandeo, dentro del factor de
seguridad.

Se determinaron los puntos de anclaje para el soporte de union del tailboom
a las vigas del ala mediante 4 pernos en cada soporte de 4 mm de
diametro, al igual que el refuerzo de la unién ala-fuselaje, con pernos de 4
mm de diametro en la seccion frontal del refuerzo y de 8 mm de diametro
en la seccion trasera del refuerzo mediante pernos acero inoxidable serie
300 que soportan hasta 72,395 MPa.

La seleccién de materiales se llevé a cabo y se validd, mediante el analisis
de resultados de las simulaciones realizadas en el software de simulacion
ANSYS-FEA mediante la caracterizacion del material en una probeta para
verificar que el material seleccionado se ajusta a valores reales, teniendo
un porcentaje de error del 77%, para la comparacion entre la
caracterizacion realizada y el manual de verificacion de ANSYS, debido a la
diferencia en las condiciones de andlisis (carga aplicada y geometria de
estudio); pero un error de 0% para la comparacion de la verificacién
realizada en el manual de ANSYS, anteriormente mencionado.
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Por medio de la comparacion de los resultados de la caracterizacion de
material compuesto en ANSYS se pudieron validar los resultados de los
analisis de elementos finitos y de pandeo de la estructura.

La implementacion de la espuma de Poliestireno expandido en la piel del
fuselaje de la aeronave, permitié efectuar una reduccion de peso del 35,5%.

Se logré obtener una estructura ala central-fuselaje que soporta los
esfuerzos en condiciones de operacion y con factor de carga maximo, y
que resiste hasta 2 veces el valor maximo de las cargas aplicadas antes de
fallar por pandeo.

Con los aplicativos desarrollados en software computacional MATLAB se
puede determinar y calcular los parametros necesarios para el disefio del
ala y fuselaje.

Se obtuvo valores de esfuerzos normales, esfuerzos cortantes vy
deformaciones totales, por medio del analisis de pandeo y elementos
finitos, empleando una malla de menos de 32000 nodos y/o elementos,
tanto en ala como fuselaje.

Se seleccion6 como mejor fuselaje, la configuracion tipo sandwich. Esto
debido a sus ventajas respecto al peso y soporte de esfuerzos,
manteniendo el factor de seguridad. El fuselaje de la configuracion
sandwich tiene un peso final estimado de los resultados obtenidos en
ANSYS de 6,04 kg, es decir 56,78% y 48,13% mas liviano que la
configuracion monolitica y del proyecto Navigator X-2.1, respectivamente.
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Capitulo 10 - RECOMENDACIONES

Se recomienda aumentar el nimero de nodos y elementos finitos en
ANSYS, para obtener resultados méas precisos.

Actualizar la licencia y los equipos de analisis de elementos finitos de la
universidad, debido a que por la complejidad de la geometria, se necesita
una mayor cantidad de nodos y elementos, a la que brinda la licencia actual
con la que se cuenta.

Se recomienda realizar una caracterizacion de materiales compuestos en
maquina universal de ensayos, y por medio de los test certificados de
ASTM, para comparar y Vvalidar los resultados obtenidos en la
caracterizacion de material en software de simulacion ANSYS-FEA.

Se recomienda realizar el andlisis de pandeo y elementos finitos para la
estructura del UAV SKYCRUISER X-1, con diferentes materiales al
seleccionado, como fibra de vidrio, fibora de Kevlar (aramida) y nucleos
como balso, entre otros; que permitan comparar el comportamiento de las
diferentes secciones de la aeronave sometidas a las cargas de operacion,
teniendo en cuenta las diferencias en sus propiedades mecanicas.

Verificar que en el disefio digitalizado del modelo (CATIA) no hayan
problemas de conexiones, ensamble de componentes y restricciones; se
debe tener cuidado con el formato de guardado, debido a que ANSYS es un
software muy sensible y se pueden alterar las partes y las conexiones al
importar la geometria.

Usar criterios de falla para materiales compuestos que tengan en cuenta las
interacciones entre las componentes de los esfuerzos como Tsai-Hill, Tsai-
Wu, entre otros, aun cuando su desarrollo matematico y analitico sea mas
complejo.

Para un proceso futuro de construccién de un prototipo de la aeronave
SKYCRUISER X-1, Se recomienda en la unién estructural entre secciones
de material compuestos, como por ejemplo costillas y alas, el uso de
adhesivos como Hysol 9339 Structural Adhesive. Este adhesivo epoxico
consiste en la mezcla de sus partes A y B en una proporciéon de 44,5 a 100
respectivamente. Como refuerzo secundario es recomendado el uso de
FLOX, una mezcla de Cotton flux (finas fibras de algodon picado), resina
epoxica y catalizador (resina compatible con las fibras de material
compuesto utilizado en la estructura) que debera mezclarse en proporcion
de peso 100 a 20 Resina/Cotton flux respectivamente.
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Capitulo 11 - Planos
Los planos finales del UAV Skycruiser X-1, se encuentran en el anexo J.

Nota: Si para aplicaciones especiales se necesitan escalas mayores 0 menores
que las especificadas en la norma técnica, el rango de escala puede ser
aumentado en cualquier direccion, previniendo que la escala requerida se derive
de una escala normalizada, multiplicando por nUmeros enteros con potencias de
10. En casos excepcionales donde por razones de funcionalidad no se puedan
usar las escalas normalizadas, se pueden escoger escalas intermedias. [6]
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ANEXOS

Anexo A. Regulacion Australiana para certificacion de aeronaves no tripuladas.
Ver archivo adjunto ANEXOS.

Anexo B. Metodologia de disefio.
Ver archivo adjunto ANEXOS.

Anexo C. Distribucidén de sustentacion y resistencia segun el programa XFLR 5.
Ver archivo adjunto ANEXOS.

Anexo D. Distribucion de sustentacion y arrastre eliptico y taperado.
Ver archivo adjunto ANEXOS.

Anexo E. Propiedades mecanicas de material compuesto.
Ver archivo adjunto ANEXOS.

Anexo F. Programacién de cargas para la cola horizontal.
Ver archivo adjunto ANEXOS.

Anexo G. Distribucién de pesos del UAV Navigator X-2.1 para el estudio del UAV
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