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GLOSARIO

DIRECCION DE GRANO: Es la distribuciéon interna de las particulas
microscopicas propia del material, esta configuracion indica la orientacién y la
posicion de las celdas de granos e intersticios de la pieza.

JOINTS AND FITTINGS: Referente a las partes que sirven de uniones
estructurales, ya sea de tipo removibles o fijas, estas uniones son remaches,
pernos, pines, etc.

CRACKING: Grietas que se llegan a presentar en cualquier estructura, que indica
qgue el material ha fallado internamente y se producen estas rajaduras.

CENTRO DE PRESION: Punto a través de la cuerda del perfil aerodinamico, en el
cual se concentran las fuerzas de sustentacion que se generan.

PERFIL AERODINAMICO: Geometria variable preestablecida, la cual es la vista
lateral de un ala, cuya funciébn es generar la sustentacion requerida por la
aeronave.

DRAG: Fuerza que actua en sentido contrario al avance de un cuerpo, la cual es
generada por el aire y el propio material del cuerpo.

TAKE OFF: Se refiere a la etapa de vuelo de una aeronave en la cual comienza la
carrera de decolaje o despegue y empieza a ascender, en la cual los motores
estan en maximas revoluciones.

SUSTENTACION: Es la fuerza que se genera sobre las alas de una aeronave, a
través de su envergadura, la cual hace que esta se eleve.

WING BOX: Asi es denominado el tipo de configuracién estructural para las alas
de un avién, esta denominacion indica que la estructura principal se compone por
dos vigas o paredes, una costilla o pared lateral, la piel o pared superior y dos spar
caps o refuerzos.

SPAR CAPS: Son elementos estructurales que se encargan de dar rigidez a la
viga o pared lateral de un wing box, son angulos por lo general, y van unidos a la
viga y a la piel de una caja estructural.

WEB: Es por lo general una lamina plana, cuya funcién es la de servir de pared
para dar resistencia estructural en un wing box, esta es una de las piezas de
mayor longitud y mas expuesta a cargas.
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RIB: Es la parte transversal de un wing box, se localiza perpendicularmente en
medio de dos webs o vigas, para conformar la caja estructural y completar la
rigidez del sistema.

FLAP: Es una superficie de control del avion localizada en la parte posterior del
ala, esta se encarga principalmente de aumentar la sustentacién del ala en etapa
de ascenso ya que esta disefiado de forma aerodinamica también.

ALERON: Se encuentra al lado del flap, y sus dimensiones son menores, esta
superficie de control se utiliza para maniobrabilidad de la aeronave.

STRUT: Miembro de la estructura principal, el cual ayuda a la disipacion de las
cargas debido a su posicion entre la parte inferior del ala y el fuselaje.

LUG: Pieza de sujecién entre las estructuras principales, el cual se complementa
con bolts y pines para lograr el conjunto de unién.

BUCKLING: Analisis de laminas delgadas el cual permite trabajar con cargas altas
sin que exista una deformacién de estas.

CRIPPLING: Deformacion interna de laminas por esfuerzos de compresioén, similar
al buckling.

ANGULO DE ATAQUE: Es el angulo entre el perfil aerodinamico y la horizontal del
viento.

PLANO: Conjunto de piezas que conforman el ala.

GAP: Distancia de tolerancia existente entre la viga trasera del perfil y las
superficies de control.

CUERDA AERODINAMICA: Distancia existente entre el borde de ataque y el
borde de salida del perfil medido en linea recta.

BENDING: Flexion de un componente de la estructura por cargas.

STIFFENER: Componente de refuerzo estructural, el cual se localiza
perpendicular a la piel y paralelo a la viga o web del wing box.

BUILT UP: Tipo de configuraciéon estructural, que hace referencia a la union
sucesiva de pieles o capas de material.

BAHIAS: Se denomina al espacio existente entre cada rib o costilla del plano.
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SLAT: Superficie hipersustentadora, la cual incrementa la sustentacion del ala a
bajas velocidades de maniobra.

f,w__(—:; This PDF was created using the Sonic PDF Creator.

To remove this watermark, please license this product at www.investintech.com



INTRODUCCION

La elaboracién de este proyecto coloca a prueba todos los conocimientos y
destrezas de cada uno de los integrantes que participaran en su elaboracién, ya
que se refleja la capacidad ingenieril que proporciona la Universidad a través de la
formacién de los estudiantes. Estos tipos de proyectos son fundamentales para
medir el nivel de sensibilidad social y de compromiso que tiene el estudiante frente
a la universidad y frente a su pais, debido a que este trabajo de grado ayudara a
miles de personas que se benefician de la agricultura en Colombia.

El disefo detallado de los planos de este avion es un gran paso para llegar a la
construccién, de esta manera exponer el primer avién disefiado y construido por
estudiantes universitarios en la industria aeronautica y agricola en Colombia, para
llegar a esto es necesario obtener el disefio de una parte fundamental de la
aeronave la cual son los planos, es primordial proporcionar un disefio detallado
definiendo parametros fundamentales como el tipo de estructura a implementar, el
tamano,, configuracion, materiales, etc. Para obtener el disefio mas apropiado que
genere el desempefo optimo hacia el cual esta encaminado el disefio detallado de
este avion y asi satisfacer los objetivos propuestos en este proyecto.

Para que la acreditaciéon final del programa de ingenieria aeronautica se lleve a
cabo por completo, es necesario dar a conocer en gran medida a nivel nacional la
importancia de la universidad y por supuesto la importancia del programa de
aeronautica, este reconocimiento se puede lograr de manera mas facil si la
universidad sigue apoyando a los estudiantes en sus diversos proyectos e ideas
de mejoramiento del campo aeronautico colombiano, por ello es necesario llevar a
cabo la construccion total del primer avion de fumigacion disefiado y construido
por estudiantes colombianos, esto ayuda en gran medida a que la universidad
tome un gran reconocimiento y es por eso que se decidio llevar a cabo este
proyecto, este disefio es un primer paso pero es fundamental para conseguir lo
propuesto anteriormente, adicionalmente sirve como ejemplo e incentivo a otros
estudiantes a que se arriesguen a incursionar en este campo de disefio ya que no
es complejo como parece.
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1 PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

1.1  ANTECEDENTES

Los estudios realizados sobre aviones de fumigacion y ultralivianos, sirvieron
como base para el desarrollo del disefio conceptual y preliminar del avién USB-
001 X, el cual fue realizado por estudiantes de Ingenieria Aeronautica de décimo
semestre de la universidad de San Buenaventura en el afo 2003, al avanzar en
este tema del disefio se determinaron una serie de resultados en cuanto a los
parametros de disefio general del avion USB-001 X, teniendo como antecedente
que era la primera vez que estudiantes de Ingenieria Aeronautica se arriesgaban
en el disefo conceptual y preliminar de una aeronave para el sector agricola, con
el desarrollo del disefio detallado se busca que los planos de la aeronave tengan
su optimo desemperfio para cual fue predeterminado en fase anterior de este
proyecto de diseno del avion USB-001 X.

1.2 DESCRIPCION DEL PROBLEMA

La elaboraciéon del diseno detallado de la estructura de los planos es el paso a
seqguir para llegar finalmente a la construccién.

Formulacién Del Problema. Como disefar detalladamente los planos del avion
USB 001 - X, para que cumplan con las especificaciones del disefio preliminar y
conceptual para el fin que fue predeterminado.

1.3 JUSTIFICACION

En la Universidad de San Buenaventura se ha venido trabajando en proyectos tan
significativos en el area del disefio de aeronaves, que este trabajo de grado se
enfatiza en dar el paso siguiente a la etapa del disefio preliminar. Con el desarrollo
de este proyecto y debido a su gran importancia en el area del disefo, se dara una
gran contribucién al desarrollo del proceso de disefio del avion USB 001-X, esta
aeronave tendra como fin la aplicacion de insumos agrogquimicos en los campos
del pais.

Es necesario que los Ingenieros Aeronauticos exploren cada vez mas el area de
disefo y construccién de aeronaves, que profundicen mas en sus proyectos de
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disefio, que no desarrollen solo hasta el disefio conceptual y preliminar sino que
se atrevan al disefio detallado y luego al paso siguiente que es la construccion.

El estudio y analisis sobre los aspectos detallados de los planos del avién USB
001-X, y la profundizacion en el uso de materiales de nueva tecnologia que llevan
a un mejor desempeno de las estructuras y mejor relacibn de peso versus
resistencia; el buen uso del espacio para diferentes propdsitos como tanques de
combustible, superficies de control, etc., son necesarias para que el campo de la
Ingenieria Aerondutica desarrolle nuevas propuestas para la construccion y el
disefio de aeronaves de acuerdo a las necesidades de la industria en el pais,
también hay que tener en cuenta que la aerondutica en Colombia no tiene un
campo de accion definido ya que la carrera de ingenieria aeronautica esta dando
sus primeros pasos en el disefio, por eso es deber de los futuros ingenieros
aeronauticos incursionar mas en el campo del disefio para asi contribuir con el
desarrollo y posicionamiento de la carrera en el ambito de la aeronautica.

Durante una etapa del desarrollo del disefio detallado de los planos del avién
USB-001 X., es necesario el uso de un software especializado, con éste se lograra
la modelacion de las estructuras de los planos, para asi obtener comportamiento
estructural del modelo simplificado, que de otra forma son imposibles de tener a
nivel nacional. Por otra parte se resaltaria que la aplicacién de este software
aporta grandes avances tecnolégicos al disefno de estructuras de planos de
aeronaves determinando nuevas expectativas en cuanto al disefio de estructuras
se refiere.

1.4 OBJETIVOS DE LA INVESTIGACION
1.4.1 Objetivo General.

Disenar detalladamente y calcular la estructura de los miembros principales de
los planos del avion USB 001-X.

1.4.2 Objetivos especificos.

= Determinar los tipos de materiales a emplearse segun su aplicacion.

» Investigar todos los parametros involucrados en el disefio detallado de los
planos del avién USB 001-X.

* |nvestigar los puntos que influyen en el disefio detallado y calculo de la
estructura de los miembros principales segun los requerimientos de la
FAR 23.

» Especificar todas las piezas y componentes de los miembros principales
qgue conformaran el plano.

» Disefar los miembros principales que conforman el plano.

» Analizar las cargas estaticas en los planos por medio de un software.
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» Elaborar los planos de ingenieria para la construccion de las alas del
avién USB 001-X..

» Realizar el calculo de las vigas, fittings y demas miembros principales de
la estructura del plano.

= Determinar las distribuciones alares en diferentes condiciones de vuelo
(decolaje, ascenso, fumigacion, crucero, descenso y aterrizaje).

1.5 ALCANCES Y LIMITACIONES DEL PROYECTO

1.5.1 Alcances. Terminar el disefo detallado de la estructura de los planos del
avién USB 001 - X cumpliendo con los requerimientos y expectativas establecidas
anteriormente, complementando el disefio conceptual y preliminar con el disefio
detallado.

La elaboracion de este proyecto tiene como base la tesis del disefio conceptual y
preliminar que se llevo a cabo en la primera etapa del diseno del avion USB 001-
X, una de la finalidad del desarrollo de este proyecto es lograr el analisis
estructural de los componentes que hacen parte de las estructuras de los planos
del disefio de la aeronave antes mencionada, con la ayuda de un software que
permita el andlisis de cada uno de los componentes estructurales y asi determinar
datos especificos mediante la modulacion de las estructuras en el software.

Por otra parte determinar los calculos pertinentes del disefio detallado de los
planos del avion USB 001-X, para que en un futuro otros estudiantes de ingenieria
aeronautica tomen como base este proyecto para continuar con la siguiente etapa
del proyecto que es la construccién.

1.5.2 Limitaciones. El desarrollo del disefio detallado se limitara solo a los
miembros principales de la estructura de los planos, es decir: Wing box, Slats,
Flaps, alerones, Fasteners y uniones. Dejando a un lado todo lo relacionado con
lineas eléctricas, lineas de combustible, tanques de combustible, ventanillas de
inspeccién y lineas hidraulicas.

El desarrollo de disefio detallado del los planos del avibn USB 001-X, es muy
compleja y esta llena de fendmenos que dificilmente pueden ser cuantificados. Por
esta razon se tienen dificultades que llevan a otra limitacion que es muy
importante la cual es la falta de tecnologia y medios para medir parametros
estructurales en vigas, superficies, remaches, etc., por tanto algunas datos
referentes al andlisis de las estructuras no se lograran valorar de un punto fisico
con variables reales de comportamiento de las estructuras de los planos del avién
USB 001-X.
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2 MARCO REFERENCIAL.

2.1 RESENA HISTORICA.

El desarrollo practico de la aviacién siguié varios caminos durante el siglo XIX,
muchos personajes de la historia contribuyeron para formar lo que conocemos hoy
en dia como aviacion, algunos de estos caminos fueron generados por el deseo
del hombre a conquistar todo lo que tiene a su alrededor, por ejemplo, el ingeniero
aeronautico e inventor britanico Sir. George Cayley, teorico futurista, comprobé
sus ideas experimentando con cometas y planeadores capaces de transportar un
ser humano. Disefié un aparato en forma de helicéptero pero propulsado por una
hélice en el eje horizontal. Sus méritos le llevaron a ser conocido por sus
compatriotas como el padre de la aviacién.

El cientifico britanico Francis Herbert Wenham utilizé en sus estudios el tunel de
viento, utilizando el flujo del viento en su interior para analizar el uso y
comportamiento de varias alas colocadas una encima de otra. Fue ademas
miembro fundador de la Real Sociedad Aeronautica de Gran Bretafa. Otros
personajes interesantes del mundo aeronautico de la época fueron el inventor
britdnico John Stringfellow y William Samuel Henson, quienes colaboraron al
principio de la década de 1840, para fabricar el prototipo de un avion que pudiera
transportar pasajeros. El aparato desarrollado por Stringfellow en 1848 iba
propulsado por un motor de vapor y arrastrado por un cable y consiguié despegar
aunque no pudo elevarse.

Quienes se dedicaron al estudio de los planeadores y contribuyeron al disefio de
las alas, como el Francés Jean Marie Le Bris, quien prob6é un planeador con las
alas batientes, el estadounidense John Joseph Montgomery y el renombrado
aleman Otto Lilienthal. Lilienthal realizé sus experimentos con cometas vy
ornitépteros pero los mayores éxitos los obtuvo con sus vuelos en planeador entre
1894 y 1896. Por desgracia murié en 1896 al perder el control de su aparato y
estrellarse contra el suelo desde 20 metros de altura. Percy S. Pilcher, de Escocia,
que también habia obtenido grandes éxitos con su planeador, tuvo asimismo un
accidente mortal en 1899. El ingeniero estadounidense Octave Chanute consigui6
en 1896 pequefnos logros con sus planeadores de alas mudltiples, pero su
contribucion mas notable a la aviacién fue su libro sobre los avances aeronauticos
Progress in Flying Machines (1894).

Los logros conseguidos a lo largo del siglo XIX aportaron los fundamentos
necesarios para el éxito de los hermanos Wright, pero los mayores avances se
debieron a los esfuerzos de Chanute, Lilienthal y Langley a partir de 1885. En
1903 aun no se habian conseguido la estabilidad y el control necesarios para un
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vuelo prolongado, pero los conocimientos aerodindmicos y sobre todo el éxito de
los motores de gasolina, que sustituyeron a los mas pesados de vapor, permitirian
que la aviacién evolucionase con rapidez.

2.2 MARCO LEGAL O NORMATIVO.

La investigacion se rige bajo las normas aeronauticas de Colombia, que
representadas por la Aeronautica Civil (AUEAC), también se rige bajo las normas
de la Federal Aviation Administration (FAA).

2.2.1 Requerimientos de Aeronavegabilidad. EIl término de plasticidad de un
material implica el rendimiento bajo una carga constante, y esto se define como la
propiedad que tiene para mantener una deformacién permanente y visible sin
llegar a la ruptura. En las aleaciones de aluminio existen dos propiedades basicas
esfuerzo ultimo (o,) y de fluencia (o.) en las curvas de esfuerzo contra
deformacién donde se afecta directamente el valor del margen de seguridad (MS')
y la habilidad del material para soportar cargas limites sin deformacion
permanente; estos dos factores se deben considerar para cumplir los
requerimientos de Aeronavegabilidad.

- Curvafigura1: o, >(0.67)0,,

En este caso, el material esta soportando esfuerzos ultimos de tension (o, );

donde rige el margen de seguridad cumpliendo con los requerimientos de
Aeronavegabilidad.

Figura 1 Curva de Esfuerzo Vs. Deformacidn para Aleaciones de Aluminio
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Fuente: Airframe stress analysis and sizing.
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- Curva figura 2: o,,< (0.67) 0,

En este caso, el material esta soportando esfuerzos de fluencia (o, ) y el margen

de seguridad es el necesario para cumplir los requerimientos de
Aeronavegabilidad y prevenir la deformacion permanente.

Figura 2 Curva de Esfuerzo Vs. Deformacion para Aleaciones de Aluminio.
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Fuente: Airframe stress analysis and sizing.

2.3 MARCO TEORICO.

El comportamiento de una estructura se define por los desplazamientos y fuerzas
producidas dentro de la estructura de los planos USB 001-X como resultado de
influencias externas. En general, la teoria estructural consta de los conceptos y
métodos esenciales para determinar estos efectos. El proceso de determinarlos se
conoce como analisis estructural. Si los supuestos inherentes en la teoria
estructural aplicada estan en estrecha concordancia con las condiciones reales, tal
analisis puede generalmente producir resultados que estan en acuerdo razonable
con el desempenio de la estructura de los planos.

La capacidad y la seguridad de servicio constituyen las dos exigencias
fundamentales en el disefio detallado. Para que una estructura sea segura, debe
tener resistencia y ductilidad adecuadas cuando resiste cargas extremas
ocasionales. Para asegurarse de que la estructura se desempeie
satisfactoriamente con las cargas de trabajo, deben cumplirse también exigencias
funcionales o de capacidad de servicio. Una prediccion exacta del comportamiento
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de una estructura sometida a estas cargas es indispensable al disefiar nuevas
estructuras y evaluar las existentes.

La teoria estructural se basa fundamentalmente en el siguiente conjunto de leyes y
propiedades. Estos principios por lo general suministran suficientes relaciones
para el analisis de las estructuras.

- Leyes de la mecanica. Consisten en reglas para el equilibrio estatico y el
comportamiento dinamico. Es esencial un entendimiento de la mecanica basica
para comprender la teoria estructural. La mecanica es una parte de la fisica
qgue estudia el estado de los cuerpos en reposo y en movimiento bajo la accién
de fuerzas. Por conveniencia, la mecanica se divide en dos partes: estatica y
dindmica.

- Propiedades de los materiales. El material utilizado en una estructura tiene una
influencia significativa en su comportamiento. La resistencia y la rigidez son
dos propiedades importantes de los materiales. Estas propiedades se obtienen
a partir de pruebas y pueden utilizarse en el andlisis ya sea directamente o en
una forma idealizada. La mecéanica de materiales o resistencia de materiales
incorpora las propiedades de resistencia y rigidez de un material en el
comportamiento estatico y dinamico de una estructura.

- Leyes de deformacién. Estas exigen que la geometria estructural y cualquier
deformacién en que se incurra sean compatibles; es decir, las deformaciones
de componentes estructurales contiguos estan en un acuerdo tal que todos los
componentes encajan conjuntamente para definir el estado deformado de la
estructura completa.

2.4 MARCO CONCEPTUAL

2.41 Uso Del Material. Los materiales a los que aqui se hace referencia
dependen de su eficiencia estructural (SE), esta es la relacién del
esfuerzo ultimo y la densidad (o, /J), entre mas alto sea el (SE) mas liviana sera

la estructura:
~ Aleaciones de Aluminio (§=0,101[b/in’ ; SE =752):

» Es el mas utilizado para la construccion de aeronaves.

» Es de bajo costo, maleable y facil para maquinar.

» Las series de aleaciones 2000 provee de media a alta resistencia mejor que
otras aleaciones de aluminio

= Las series de aleaciones 2019 tienen una resistencia superior a las
temperaturas criogénicas.

= Las series de aleaciones 2024 son utilizadas en las &reas criticas de fatiga
y propagacion lenta de crack.

» Las series de aleaciones 5000 y 6000 pueden facilmente soldarse.
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» Las series de aleaciones 7075 son de muy alta resistencia, son usadas en
construccién de muy alta compresion.
» Las aleaciones de Al-Litio son 10% mas livianas y duras que otras
aleaciones de aluminio, pero son muy costosas.
Estos materiales son utilizados mas que todo para la construccién en aviacion
comercial, lo que favorece para este diseno, porque disminuye la probabilidad de
utilizar materiales para esfuerzos muy elevados, que en general son muy costosos
y dificiles de conseguir, esto se puede deducir de la comparacion del tipo de
aeronave a la que se le esta haciendo el estudio, que es de categoria utilitaria y se
manejan bajos esfuerzos en comparacion con el transporte comercial.
2.4.2 Procedimientos Para La Seleccién De Materiales.
- Aplicaciones Del Material

Caracteristicas de operacion — Descripcion de las cargas principales y el ambiente
donde se va a desempenfar el componente.

Principales requerimientos para el diseio — Se deben tener en cuenta las
propiedades mas importantes de disefio para satisfacer las caracteristicas de
operacion.

Forma del material - Se debe tener en cuenta la forma en que se consigue el
material (LAmina, extrusion, forjado, barra, etc.).

~ Categorias.
= Propiedades de esfuerzos estaticos:

o, — Esfuerzo ultimo a tension

o, — Esfuerzo de fluencia a tension.

o..— Esfuerzo de fluencia a compresion.

7, — Esfuerzo ultimo cortante.

E, E,— Modulo de elasticidad y modulo tangente.

- Propiedades de durabilidad y tolerancia de dano:

K, . K. — Fractura; tension y esfuerzo plano.

<™ This PDF was created using the Sonic PDF Creator.
* To remove this watermark, please license this product at www.investintech.com



AK - Rata de propagacién del crack.

SN Curves — Fatiga

Resistencia de corrosion — Resistencia a la exfoliacién, picaduras, corrosién
galvanica, etc.

~ Produccién:
Costo — Costo del material en crudo.
Accesibilidad — Tiempo para la entrega del material.

Fabricacion — Manufacturabilidad, formabilidad y caracteristicas de tratamientos
térmicos.

Aplicaciones actuales — Aplicaciones actuales para las nuevas aeronaves.
Especificaciones — Informacion y datos disponibles.

- Utilidad:

Confiabilidad — Rendimiento satisfactorio por lo menos un periodo de tiempo dado.
Resistencia a los cracking, corrosién, degradacion termal y desgaste.

Facil inspeccion para los danos.

2.4.3 Pautas para escoger el material. En la industria se manejan diferentes
espesores y formas de cada material que son estandar para ser utilizados en
diferentes estructuras, es necesario manejar medidas que se utilicen en diferentes
empresas de fabricacién de aluminio y asi tener un sector mas amplio con el cual
contar para la compra y transporte de este.

2.4.4 Efecto de la direcciébn del grano. Parte del esfuerzo al que va estar
sometido el material influye en la direccion de grano debido a que las propiedades
mecdnicas y fisicas del grano del material no son siempre las mismas en las tres
direcciones que se definen en las siguientes figuras.
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Figura 3 Direccién de grano para Hoja de aluminio.

Fuente: Airframe stress analysis and sizing.

Figura 4 Direccidén de grano para extrusiones en aluminio.

Fuente: Airframe stress analysis and sizing.
Las direcciones se describen a continuacion:
- Longitudinal (L):

Paralela a la direccion de trabajo o la direccion principal del flujo del grano en el
metal trabajado.

- Longitudinal Transverse (LT):

A través o perpendicular a la direccion de grano longitudinal.
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~ Short Transverse (ST):

Es la parte mas pequefia perpendicular a la direccién de trabajo.

2.4.5 Propiedades mecanicas de disefno. Las propiedades mecéanicas de los
materiales se definen segun la direccién de grano como se vio anteriormente y las

propiedades para cada material se pueden ver en las tablas del ANEXO A.

Las especificaciones estdndar que se manejan en todo el mundo para cada
aluminio son las siguientes':

Tabla 1 Especificaciones para la aleacion de aluminio 2024.

ESPECIFICACION FORMA
AMS 4037 Bare sheet and Plate
AMS 4035 Bare sheet and Plate

AMS-QQ-A-250/4 Bare sheet and Plate
AMS-QQ-A-250/5 | Clad Sheet and Plate

Bar and Rod, rolled or cold

AMS 4120 finished

AMS-QQ-A-225/6 Rolled or Drawn Bar, rod and wire.
Tubing, hydraulic, seamless,

AMS 4086 drawn
WW-T-700/3 Tubing
AMS 4152 Extrusion
AMS 4164 Extrusion
AMS 4165 Extrusion

AMS-QQ-A-200/3 Extruded Bar, rod, and shapes.

Fuente: MIL-HDBK-5

2.4.6 Esfuerzos Principales. Los métodos de disefio mas esenciales para los
miembros estructurales comprenden tres operaciones:

- La determinacién de las cargas a las que va a estar sometida la estructura.

- |Los esfuerzos producidos por las cargas

- La proporcion de los componentes de la estructura para resistir los esfuerzos
sin llegar a la ruptura o deformacion.

Para el andlisis de los esfuerzos en los miembros que conforman el plano, es
conveniente determinar los esfuerzos en planos especificos dando un punto para
su consideraciéon. En algunos casos la capacidad para llevar la carga de un

! GRANTA, Mil handbook 5 (online), USA. Disponible en Internet:
http://www.grantadesign.com/userarea/mil/mil5.htm
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miembro se controla por su habilidad para resistir el esfuerzo de flexion o esfuerzo
cortante longitudinal, pero a menudo los esfuerzos actian en planos donde se han
determinado.

Si se tiene el esfuerzo en un plano en un punto del miembro, se debe hallar el
maximo esfuerzo normal y cortante en este.

Considerando el punto de esfuerzo que esta soportando el miembro o un punto
arbitrario en el miembro afectado, se deben evaluar los esfuerzos que actian en
los planos vertical y horizontal que pasan por este punto. Los esfuerzos mostrados
en la figura 5, que actuan sobre un plano inclinado con angulo ®, se obtienen las
componentes de ese esfuerzo:

Uno perpendicular al plano (&, esfuerzo normal)

Uno paralelo al plano (7 esfuerzo cortante)

Figura 5 Esfuerzos Principales.

Fuente: Airframe stress analysis and sizing.
2.4.7 Cargas en la aeronave

~ Cargas De Disefo. Las cargas que se aplican en una aeronave dependen de la
mision para la cual va a ser utilizado, esta misién a su vez depende de las
velocidades y la rata de cambio de las velocidades en cuanto a magnitud y
direccion (aceleracién). La magnitud del factor de aceleracion es limitado por la
capacidad del cuerpo humano para soportar esta carga de aceleracién inercial
sin perjuicio.
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» Cargas limite o aplicadas: Estas cargas son las que va a soportar la
aeronave durante su vida util de servicio, y durante la misién de vuelo.

» Cargas de disefio o ultimas: Estas cargas son iguales a la carga limite
multiplicada por un factor de seguridad (F.S) y son las utilizadas para el
analisis de esfuerzos de la estructura. Este factor de seguridad segun las
autoridades aeronauticas® es de 1.5 y se utiliza por experiencia en:

# Incertidumbres en cargas.

# Inexactitudes en analisis estructural.

" Variaciones en la configuracion de grano del material.
» Deterioro en el tiempo de vida.

= También es necesario tener en cuenta para las uniones y conectores (joints
and fittings) un Fitting factor de A = 1.15 segun las regulaciones
aeronauticas®.

2.4.8 Ejes de referencia. Para resolver las cargas externas que van a actuar
sobre la aeronave se debe referenciar esta en el espacio, y l6gicamente definir sus
respectivos ejes de referencia. Desde el centro de gravedad de la aeronave se
toman estos ejes, estos son utilizados normalmente en el analisis de esfuerzos
como también para los calculos aerodinamicos.

Figura 6 Ejes de referencia.

z, Pz
A
Mz(j
Mx
My C m— X, Px

y.Py

Fuente: Airframe stress analysis and sizing.

2 FAR 23.303, Federal aviations regulations [on line]. Disponible en Internet: URL:
http://www.airweb.faa.gov/Regulatory_and_Guidance_Library/rgF AR.nsf/0/79237434F4279AD5852
56687006CA996?0OpenDocument

° IBID. FAR 23.625
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2.4.9 Fuerzas Aerodinamicas en el plano. El plano de una aeronave soporta la
mayor parte de las fuerzas aerodindmicas. En un vuelo recto y nivelado la fuerza
vertical positiva del aire en el plano, practicamente es igual al peso de la
aeronave®.

- Centro de presion: La carga total de sustentacién y drag que soporta el plano
se genera como una resultante en el centro de presiones de la cuerda del perfil
del plano, el cual se encuentra a V4 de la cuerda.

Figura 7 Centro de presiones y fuerza resultante (R).

L R

cp.

——

Fuente: Los autores.
2.4.10 Pesoy Fuerzas de Inercia

El peso de un cuerpo es la fuerza que ejerce la gravedad de la tierra sobre dicho
cuerpo a una aceleracion. Una aeronave en vuelo nivelado (velocidad uniforme),
actua bajo fuerzas en equilibrio, que son: el peso las fuerzas de sustentacién en
toda la aeronave y las fuerzas generadas por el motor°.

L=nW
Fuente: Aircraft Structures.

— Fuerzas de inercia por la traslacion de un cuerpo rigido: De la fisica basica la
fuerza de aceleracion es F=m*a, donde m es la masa del cuerpo o W/g

(siendo g la aceleraciéon de la gravedad). Cuando a un cuerpo se le aplica una
fuerza F se genera una aceleracion en la masa de cada particula y el sistema

* BRUHN, E.F.. Analysis and design of flight vehicle structures. North Pennsylvania: Jacobs
Publishing, 1973. p. A4.4
° PEERY, David. AZAR, J. Aircraft structures. USA: Halliday Lithograph, 1976. p. 38
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tiende a estar en equilibrio por medio de las fuerzas de inercia que actuan al
contrario de la fuerza aplicada.

- Fuerzas de inercia en rotacion de cuerpos rigidos: Una maniobra comun en
una aeronave sigue una trayectoria circular en un plano paralelo a los ejes
X, z, referidos anteriormente, un asenso en un estado de vuelo nivelado o un
ascenso en dive genera que la aeronave siga un trayecto curvo.

Figura 8 Aeronave en movimiento a través de una trayectoria circular.

Centro de curvatura

r Trayectoria de vuelo

Fuente: Los autores.

La aeronave al aumentar la velocidad en su trayectoria de vuelo, esta se sujeta a
aceleraciones, que son:

a=ra
a,=r@’
Donde;

_ _E—:; This PDF was created using the Sonic PDF Creator.
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a, = Aceleracion normal.

a, = Aceleracion tangencial.
r = Radio de giro.

o = Aceleracion angular.

o= Velocidad angular.
y las fuerzas efectivas son:

F =Mr@’ =Mv2/r (0.1)
F =Mro (0.2)

Las fuerzas de inercia son iguales y opuestas a estas fuerzas efectivas®

XY =0,
Para
Y —mgcos@—1, =0

XX =0,
Para .
P—X-mgsin@—1, =0

Por esta razén a medida que el angulo entre la linea de vuelo y la horizontal
representado por # aumenta, la carga disminuye debido a su descomposicion en
Xy 'Y respectivamente.

El estudio se baso en la carga maxima que va a soportar la aeronave teniendo en
cuenta la aceleracién inercial.

2.4.11 Diagrama V-n. El diagrama especifica los requerimientos de la carga de
maniobra que el piloto debe respetar, donde V representa la velocidad y n
representa el factor de carga.

El factor de carga maximo es de 4.4 y segun las velocidades de vuelo de la
aeronave el diagrama es el siguiente”:

® BRUHN, E.F.. Op. Cit, p. A4.3

" CAMARGO, Henry. MACEA, Felipe. QUINTERO, German. RAMOS, Jheiler. Disefio conceptual-
preliminar de un avién agricola partiendo de los requerimientos del USB 001-X, Bogota 2003,
Software: A — AAA.
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Figura 9 Diagrama V-n para el USB 001-x.
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Fuente: Los Autores.
Donde las velocidades de vuelo son;

V. =32,88 keas
V,=68,97 keas
V. =85,8 keas
V, =132,36 keas

— Carga de sustentacion de diseno. Teniendo en cuenta que la sustentacién
maxima que se genera en la aeronave es igual al peso de Take-off por el factor
de carga de 4.4, es decir:

L=Wn (0.3)

Fuente: Disefio conceptual-preliminar de un avién agricola partiendo de los
requerimientos del USB 001-X.
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Donde;

W =1647,41b
n=44

Utilizando la ecuacion (0.3) se obtiene:
L. =1647,4-4,4="7248,56Ib

Siendo esta una carga limite ahora se puede obtener la carga de disefio
multiplicandola por el factor de seguridad,

L.....=7248,56-1,5=10872,84 Ib

~ Distribucién de la sustentacién. Para comenzar con el andlisis estructural del
plano, se deben tener en cuenta los factores relevantes respecto a las cargas
mecanicas a las que va a estar sometido, estas cargas incluyen cargas
aerodinamicas en vuelo.

Se inicio el estudio teniendo en cuenta que una distribuciéon de sustentacion de
forma rectangular como lo muestra la figura 10, pero segun la investigacion del
comportamiento de las cargas de sustentacién en el plano la forma de distribucién
mas cercana a la realidad es de forma eliptica, es decir que la sustentacion no es
constante desde la raiz hasta la punta del plano, dando paso a un segundo
analisis mas detallado de la distribucién de la sustentacién, y asi presentando
datos mas exactos para un disefio mas preciso del plano.

Figura 10 Distribucién lineal.

Fuente: Los autores.
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La forma eliptica se rige por medio de una funcién y(x), que debido a su
desconocimiento se opto por trabajarla por medio del modelo matemético en el
que se debe tener en cuenta la configuracién del plano.

2.4.12 Configuracion del plano.

A =1
AC/4W =0
S =215 f
AR =7,07
g, =0
i=5
c=5,51ft
bplano = 39 ft

Las medidas del plano teniendo en cuenta el fuselaje son las siguientes®:

Figura 11 Medidas del plano.

] L.E.

138 ft
F
x

8 CAMARGO, Henry. MACEA, Felipe. QUINTERO, German. RAMOS, Jheiler. Disefio conceptual-
preliminar de un avidén agricola partiendo de los requerimientos del USB 001-X, Bogota 2003,
Software: A — AAA.
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Fuente: Los autores.

El perfil definido en el disefio conceptual de la aeronave es el NASA-LANGLEY
LS(1)-0417 (GA(W)-1)

Figura 12 Perfil LS(1)-0417.

—— —

Fuente: Los autores.

2.4.13 Wing box. Este tipo de configuracién es con la que se trabajo para el
diseno de la estructura del plano y su funcidén es so portar todas las cargas criticas
que se generan. La rigidez para este tipo de configuracion se crea a partir de dos
spars, uno delantero y otro trasero, costillas (ribs) a través de toda su envergadura
y piel, los spars a su vez constan de dos sparcaps uno en la parte superior y otro
en la parte inferior, y de una web, estos spars también pueden ser formados por
medio de laminas para soportar cargas muy bajas, es muy comun utilizar stringers
para aumentar la rigidez de esta caja si es necesario.

Figura 13 Partes del wing box.

WING BOX

Spar caps

Rib

Fuente: Los autores
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Las cargas que va a resistir la caja son las siguientes:

- Estéticas
- Fatiga
- Tiempo de Vida, refiriéndose a la vida util del material de forma aeronavegable.

Estas cargas generan los siguientes tipos de trabajo del material:

~ Tension

~ Compresién

- Combinacion entre tensién y compresion
~ Torsion

- Cortante

~ Presién normal en la superficie

2.4.14 Ubicacion de las vigas y centro de presiones. La viga delantera se coloco
en el 25% de las cuerda del perfil, exactamente en el centro de presiones (c.p.),
soportando toda la carga que genera la sustentacion de la aeronave, pero debido
a que la deflexion de los flaps o los alerones corren el centro de presiones hacia
atras la viga trasera también va a soportar una carga resultante, se tomo un
desplazamiento hacia atras del 5% que se explica a continuacion:

La cuerda del perfil es de:

c=5,51 ft=5,51-12=66,12 in

La distancia de la viga delantera al 25% de la cuerda es:

F.§.=.25-66,12=16,53in

la viga trasera se deja a 73,5% debido al gap que se debe dejar entre la cuerda
del flap y la viga para un desempeno efectivo, de esta manera la distancia es:

R.§.=0,735-66,12=48,6 in
la distancia del c.p. es:

c.p.=0,30-66,12=19,84 in
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Figura 14 Distancias en el perfil.
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Fuente: Los autores.

Las alturas de las vigas se definen utilizando un software para graficar perfiles®, y
con ayuda de Solid Edge para tener una medida mas precisa, los datos que se
obtienen son los siguientes:

Altura F.§.=10,61in
Altura R.S.=6,35 in

Figura 15 Altura de las vigas.

FS.

1061 in

Fuente: Los autores.

2.4.15 Carga en los ejes XZ. Teniendo en cuenta las formulas de las cuales
depende la elipse podemos obtener una funcion y(x) para definir la distribucién de
cargas sobre el plano.

° Software Profili 2.5. [on line]. Disponible en Internet: URL: http://www.profili.com
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Figura 16 Dimensiones elipse.

Fuente: Los autores.
El 4rea de una elipse esta definida por'®:Equation Chapter 4 Section 4
A=rmab (4.1)

La carga distribuida va estar representada en [Ib/ ft], si se tiene una distribucion

de carga cualquiera la magnitud de la carga ejercida sobre el elemento de una
viga de longitud dx es dW = w dx y la carga total soportada por la viga es:

w =J.0Lw ox 4.2)

Figura 17 Distribucién de cargas sobre vigas.

Fuente: Estatica y Dindmica, Beer y Johnston.

' BRUHN, E.F.. Op. Cit, p. A3.3
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Para la distribucién sobre el plano solo se toma la mitad del area de la elipse como
se muestra en la figura;

W dx va a ser igual en magnitud al elemento de area dA mostrado en la figura, por
lo tanto la carga W va a ser igual al area bajo la curva de carga'':

W=[da=A (4.3)

Tomando en cuenta que el area bajo la curva de carga es igual a la magnitud total
de la carga, se asume que la mitad del area de la elipse es igual a la carga de
sustentacién de disefno, de esta manera se obtiene:

zab
L= % (4.4)

Se sabe que la envergadura del plano es igual a 39 fty la mitad de la envergadura
es igual a la distancia (a) de la elipse, de esta manera se remplaza en la ecuacién
(4.4):

L — plano (45)

Utilizando la ecuacion (4.5) se obtiene el valor de (y) de la siguiente manera:

b= 10872,84-4

=354,97
-39

Ahora por medio de la ecuacion de la elipse se puede definir la funcién que
representa la curva de la carga. La ecuacién es la siguiente':

4.6)
x>y’ (
—tor=1

Q
S

"' FERDINAND, Beer y RUSSELL, Johnston Jr.. Estatica y Dinamica. 62 ed. México: McGraw-Hill,
1999. p. 240

' STEWART, James. Calculo conceptos y contextos. Colombia: International Thomson Editores
S.A., 1999. p. A16
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b’x’+a’y’ =b’a’ (4.7)
Con la ecuacion (4.7) se determina la funcidon de la curva y(x) es la siguiente:

126003, 7x° +380, 25y° = 47912906,93

) = 4?912906,93_126003,?:{2
380,25 380,25

y(x) = 4f126003,7 - 331,37x°

la grafica de la curva en la media envergadura del plano (b/2 = 19,5 ft) es la
siguiente:

Figura 18 Distribucion de la sustentacion.
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Media envergadura, b/2

Fuente: Los autores.

Para demostrar que la funcién cumple con la carga aplicada en el plano, se asume
que la mitad de la carga de disefio es la que se aplica en la mitad de la
envergadura,

L ISP G,
2

La integral de la funcion de 0 hasta 19,5 ft es:

2 This PDF was created using the Sonic PDF Creator.
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L= Iolg’s (126003, 7-331,37x° )/

= L™ (12600370-331377)
10

x\12600370—33137 12 1

6300185[
_ 2 ° /1260037033137
10
6300185 ATAN V33137x
x\/126oo370--33137x2_F J12600370—33137.42
2 J33137

39692331034225 N \/156663

_ | 1587693241369 / \/ 132548 34
132548 50401377
L

=5436,46 Ib

Como se puede observar que la carga de la funciéon y(x) es la misma que la carga
de disefio en la media envergadura del plano, ya se puede definir que y(x) es la
funcidn a utilizar para el disefio en el eje XZ del plano.

2.4.16 Cargas en los ejes Yz. La carga para cada viga depende de la distancia
de esta con el centro de presiones, lo cual se explica a continuacion:

La carga soportada por la media envergadura del plano va a ser:

L, =5436,46 b

La carga soportada por la viga delantera es la siguiente'

F.S.=5436,46- 28,76

=4875,351b

Y la carga soportada por la viga trasera es la siguiente:

R.S., =5436,46—4875,35=561,111b

> BRUHN, E.F.. Op. Cit, p. A2.15
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3 ANALISIS DE LA LOCALIZACION DEL STRUT
3.1 DETERMINACION DEL CENTROIDE DE AREA
Con el centroide del area bajo la curva de la distribucién de la sustentacién
obtenemos la posicibn donde se va generar la concentracion de la carga,
analizando asi la posicibn mas efectiva para un buen comportamiento de la

estructura.

Para obtener la distancia del centroide en x, procedemos a hallarlo por
integracion, de la siguiente forma'*:

Figura 19 Distancias de la funcién.

Y fx)

Fuente: Los autores.

El primer momento del elemento diferencial con respecto al eje y es x, dA por esta
razén el primer momento de area con respecto al eje y es:

0, =Ifel 8A=J.xy8x='[:x'f(x) ox (4.8)

'* FERDINAND, Beer y RUSSELL, Johnston Jr.. Op. Cit. p. 228
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Figura 20 Momento de area respecto al eje y.

v

df = yx

=

Fuente: Los autores.

Utilizando la ecuacion (4.8) obtenemos:
19,5
0, = jo x- f (x) 0x=44992,53 b fi

Y el centroide del area bajo la curva se obtiene de la siguiente formula:

={ x f(x)ox

0

44992,53

=8,28 ft
5436,46 f

X =

De esta manera se obtiene la distancia en la que se encuentra el centroide del
area bajo la curva y por lo tanto donde se posiciona la carga total de sustentacion.

3.1.1 Andlisis de distancias del strut. Para analizar el comportamiento de la viga
cuando se coloca el strut antes del centroide, en el centroide y después del
centroide de la magnitud de la sustentacion, se definen 5 casos de estudio, en los
que se toman 2 distancias antes del centroide, la distancia en el centroide y dos
distancias después del centroide, las distancias tienen una diferencia de 1 [ f]

entre cada una y se definen asi:
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Figura 21 Distancia del strut.

8,28 ft |

/ ¢ CENTROIDE

1,46 ft

Strut

¢

Fuente: Los autores.

Las distancias del strut en cada uno de los casos siguen la siguiente ecuacion:

1=6,82 ft+x (4.9)
Tabla 2 Distancia / para cada caso.
CASO X Ecuacion (4.9)
1 -2 ft 4,82 ft
2 -1 ft 5,82 ft
3 (Centroide) 0 ft 6,82 ft
4 1 ft 7,82 ft
5 2 ft 8,82 ft

Fuente: Los autores.
3.1.2 Andlisis estatico (Diagramas de cuerpo libre).

Después de obtener todos estos resultados se puede desarrollar el analisis

estatico del plano para hallar el diagrama de momentos y cortantes segun las
cargas que este soporta.
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Figura 22 Reacciones en la estructura.

8,28 ft

-

BC

459 ft
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Fuente: Los autores.

Angulo a:
{4,59)
a =tan T

Sumatoria de momentos respecto a A:

> M, =0
0=6,82-L—1-F,.-senc

_37076,66 [b- ft

- l-sena

F,

BC

Descomposicién de Fgc:

Fye =—Fy-cosa

Fch =—Fy.-sena

Sumatoria de fuerzas en x:
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D F.=0

0= FBCX +A,

A =~Fc, (4.14)
Sumatoria de fuerzas en y:
2 F=0

0=L+F, —A,

A, =5436,46+ Fy.. (4.15)
Tabla 3 Valor de las reacciones.

Ecuaciéon | Ecuacion EcuacionEcuacionEcuacion

CASO | 1Ml | 1M | 4'11)[ib] | (4.12)[Ib] |(4.13)[Ib]|(4.14)[Ib]|(4.15)[Ib]

1 4,82 43,6 11154,5 -8077,78 |-7692,36 | 8077,78 | -2255,9

2 582 | 38,26 | 10287,6 | -8077,91 [-6370,40| 8077,91 | -933,94

3 6,82 33,94 9736,8 -8077,87 |-5436,29| 8077,87 0

4 7,82 30,41 9366,4 -8077,82 |-4741,12|8077,82 | 695,2

5 8,82 27,49 9106,1 -8077,94 |-4203,32| 8077,94 | 1232,8

Fuente: Los autores.

3.1.3 Carga en los pines Ay B. La carga aplicada en el pin A es la resultante de

Acy Ay,

= JA + A

F,

R,A

Tabla 4 Carga resultante en el pin A.

CASO

Ecuacién (4.16) [Ib]

(4.16)

arownp-—=

Fuente: Los autores.

8386,87
8131,72
8077,87
8107,68
8171,47
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Teniendo en cuenta estos valores se puede determinar el esfuerzo cortante que va
a soportar cada uno de los pines de la estructura y saber el valor del didmetro mas
adecuado para utilizar, la ecuacion a utilizar es la siguiente:

zD?
P, :2@( j (4.17)
5 4
Para mantener un tiempo de vida mug/ extenso por experiencia es mejor disefnar el
pin en doble cortante (double shear)'>, como se observa en la figura.

Figura 23 Boceto del pin en double shear.

VISTA FRONTAL

LUG

VISTA SUPERIOR
Fuente: Los autores.

Pero se pueden saber las cargas permisibles en diferentes diametros estandar
que se utilizan, ver ANEXO A, de esta manera la ecuacién se reduce a:

PPS = 2Px,all (41 8)
P, = Carga ultima cortante permisible.
Y el MS seria:
Ms="rs
AP (4.19)

A = Fitting factor =1,15

' NIU, Michael. Airframe stress analysis and sizing. Hong Kong: Conmilit press, 1999. p. 322
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Se escoge un pin de diametro Dzéin para el estudio, los resultados son los

siguientes:

P ., =57501b en single shear
PPS =2-5750=11500 /b

Los resultados del MS se ven en la siguiente tabla:

Tabla 5 Resultados MS pin A.

CASO P A-P MS
1 8386,87 9644,90 0,19
2 8131,72 9351,48 0,23
3 8077,87 9289,55 0,24
4 8107,68 9323,83 0,23
5 8171,47 9397,19 0,22

Fuente: Los autores.

Como se puede observar el pin A se comporta muy bien ante las cargas
resultantes, en el primer caso puede ser critico porque deberia por lo menos ser
un MS del 20%'®, este diametro de pin es el escogido para el disefio en el empotre
A.

Para el pin de la unién del strut con la viga se escogié un didmetro mas grande
: 3. L .
debido al aumento de la fuerza, ngm, cabe notar que el disefio también va a

ser en doble cortante.

P, =2-8280=16560 Ib

Tabla 6 Resultados MS pin B.

CASO | P | A-P | MS
1 11154,5 12827,68 0,29
2 10287,6 11830,74 0,40
'*IBID. p. 322

2 This PDF was created using the Sonic PDF Creator.

SON
=‘ To remove this watermark, please license this product at www.investintech.com



3 9736,8 11197,32 0,48
4 9366,4 10771,36 0,54
5 9106,1 10472,02 0,58

Fuente: Los autores.

El pin B se comporta perfectamente ante las cargas por esta razén es el escogido
para utilizar en el disefo.

3.1.4 Diagramas de Momentos y cortantes. Es necesario saber como se va a
comportar la viga en los diferentes casos segun los cortantes y momentos que se
creen debido a las reacciones y la distribucion de las fuerzas, estos diagramas
permiten analizar mas detalladamente y asi poder elaborar una mejor evaluacién
para la distancia del strut mas conveniente.

Para la elaboracién de los diagramas se siguen las siguientes ecuaciones, en las
que influye la distancia del empotramiento al strut:

Para 0<x<1,46

=.[:f(x) ox

M (x)= LXZV(x) ox
-[ [ 71 ) ax} ox
Para 1,46 <x<I

:rzf(x)ax+Ay

_j U £ (x) 244, [ox

Y para [ £x2>19,5 ft
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V(x)= J:z f(x)ox+A, +B,

M(x):_[

X

:J-jz[.[:f(x) 8x+Ay+B}}ax

Ro)

V(x)ox

De esta manera se obtienen los siguientes diagramas para cada caso.

Es importante notar como cambian los valores tanto de los cortantes como de los
momentos a medida que se desplaza el strut hacia la derecha, el decrecimiento de
los valores es muy significativo y es definitivo en la decisién a tomar, pero a
medida que la distancia aumenta también aumenta la longitud del strut y esto es
algo a tener en cuenta porque influye en el comportamiento y disefio del strut, asi
gue ya se tiene otra variable en la que se debe pensar para tomar la decision.

Figura 24 Diagramas de los cinco casos.

MOMENTO

5000,00 4
4000,00 q
3000,00 4

2000,00 /

1000.00 4

0.00

-1000,00 q

-2000,00 4

-3000,00 q

-4000.00 -

——CASO 1 —CASO2 CASO 3 CASO4 —CASO 5

Fuente: Los autores.
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MOMENTO

20000.00

1800000

16000,00
14000,00
12000,00
10000,00
8000,00
6000,00
4000.00
2000.00
D 15 3 47 6.28 T3ig 9.2 10,6 122 138 154 17

-2000,00 -

——CASO 1 —CASO 2 CASO 3 CASC4 —CASO 5

Fuente: Los Autores

El primer problema que se menciono fue el didmetro de disefio que los pines
deben tener para soportar las fuerzas que se ejercen, este punto ya fue definido y
nos ayuda a descartar la distancia del primer caso ya que se sale de los
parametros del margen de seguridad, el otro problema indica la necesidad de
disminuir los cortantes y los momentos en la viga para tratar de utilizar los
materiales mas livianos y ahorrar peso en la estructura, pero a su vez este
problema se limita por otro que es la longitud del strut, teniendo en cuenta estas
variables y los cuatro casos que quedan se decididé trabajar el disefio con la
distancia del caso cuatro ya que es la que tiene el comportamiento mas neutral.

3.1.5 Diagramas cortantes y momentos viga delantera F.S. Tomando en cuenta
el caso que se definidé para el disefio ahora se pueden definir los puntos criticos
para el estudio de la viga delantera.
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Figura 25 Diagrama de cortantes y momentos para F.S.

3000.00

Vv

2000,00 4

1000.,00 4

0.00 /\

24701b

-1000,00

-2000,00 4

-3000,00 -

12000.00

10000,00

6000.00

6000.00

4000.,00 4

2000.00

2265 Ib

9553 Ib ft

0.00

15 31 47 6.28 7 9.2 107 123 13,9 15,5 171 pJ2 187

Fuente: Los autores.
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Los puntos criticos son:

V.. =24701b (4.20)
M, =95531b- fi =114636b-in (4.21)

3.1.6 Diagramas cortantes y momentos viga trasera R.S. Los diagramas para la
viga trasera se comportan de la misma manera pero con diferentes cargas, ya que
la funcidn y(x) es la misma para las dos vigas.

La ecuacion de la sumatoria de momentos cambia de la siguiente manera:

> M, =0
0=6,82-561,11-1-F,.-senx
_3826,771b- ft

l-sena (4.22)

F

BC

Y la sumatoria de fuerzas en y también cambia,

D F,=0

0=L+F, —A

y

A, =56111+F,

(4.23)
Tabla 7 Valor de las reacciones en R.S.
‘ | [ft] ‘ |t ‘ Ecuacion | Ecuacion [EcuacionEcuacionEcuacion
(4.22)[b] | (4.12)[Ib] |(4.13)[Ib]|(4.14)[Ib]| (4.23)[Ib]

| 7,82 | 30,41 | 966,76 | -833,76 | -489,36 | 833,76 | 71,75

Fuente: Los autores.

La funcién para la viga trasera es:

V() ps = ¥(x)*0,10
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Figura 26 Diagramas de cortantes y momentos R.S.

300,00

200,00

100,00

0.00

2451b

52 b

100,00

-200,00

-300,00 -

1000.00

M

900.00
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500.00 4

400,00

300,00

200.00

100,00
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0.00
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Fuente: Los autores.
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Los valores criticos para la viga trasera son:

V. =2451b
M, =9381b- fi=11256Ib-in
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4 DISENO DEL WING BOX

Este debe ser un diseno 6ptimo para un buen desempeno, su configuracién debe
ser del peso mas ligero posible pero lo suficientemente fuerte para soportar las
cargas a las que este sometido.

Los puntos criticos en las vigas fueron el punto de partida para su disefo, su
configuracion basica son dos spar-caps y una web, hay otros elementos que la
conforman pero se verdn a medida que se vaya desarrollando su disefio. Es
necesario definir los esfuerzos que van a soportar cada uno de los componentes
segun la carga, se asume que los spar-caps van a soportar todo el esfuerzo de
bending que se crea debido al momento sobre las vigas, y las webs van a soportar
todo el esfuerzo cortante que se genere por resultado de las cargas.

Figura 27 Configuracion basica de las vigas.

r\ SPAR-CAPS

WEB

L

Fuente: Los autores.

4.1 BUCKLING INICIAL EN LAMINAS (SHEETS).

Las laminas (sheets) delgadas son comunes en el disefio para estructuras de
aeronaves por su bajo peso, estas laminas en la mayoria de casos tienen sus
soportes en los bordes y se les aplican varios tipos de cargas. Al aplicar una carga
muy alta la lamina tiende a doblarse antes de resistirla, pero se han desarrollado
métodos para trabajar con el doblado (buckling) de laminas delgadas en tension
medio diagonal que es un analisis usado mas adelante del documento.

Cuando se aplica una carga en los bordes de la lamina, esta va a tender a
doblarse en alguna carga critica dependiendo de la relacion de aspecto, espesor
de lamina y condiciones del borde, como se muestra en la siguiente figura:
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Figura 28 Laminas con varios soportes en los bordes.

T e ——

a) COLUMN

A\ \BUCKLED EDGE
i N TT— e

b) FREE FLANGE

c) PLATE

Fuente: Airframe stress analysis and sizing.

4.1.1 Condiciones de los bordes. El buckling en una lamina depende de:

Tamano de la lamina (relacion de aspecto).

Resistencia del borde, esto depende del tipo de unién:

Borde libre (F): enteramente libre para rotar y deflectarse.

Borde abisagrado (H): soporte simple (SS) es donde la lamina no se deflecta
pero puede rotar libremente.

~ Borde fijo (C): soporte fijo es decir la lamina no se flecta ni rota.

- Tipo de carga (carga en compresién, cortante o flexién)
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Figura 29 Lamina rectangular con varios soportes.

ﬂ SeccionD-D

. D<—l Free
A I oA D<—J (F) B { B Re(st)rictorderotacion

. £

| Ly
” (H) ® l o

Seccion A-A C’«——l ©) ‘ SeccionB - B

VAR YAy ayAayi / 4 7

Ced '

“ SeccionC - C
7 .

Fuente: Airframe stress analysis and sizing.

4.1.2 Factores de reduccion plastica. Las siguientes graficas representan la
correccién en el rango plastico del material, esta correccion se denota por el
simbolo 7

Figura 30 Factor de correccion del rango elastico para buckling stress en cortante
Fs,cr-

/
40 T
/ 7075-T6|(Clad)
35 //
30 //
25
/ |_—"12024-T3|(Clad)

.20

Fser (kSI)

15

4,5 40 80 120 160
Fs.cr/ns (ksi)
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Fuente: Airframe stress analysis and sizing.
4.2 LAMINAS PLANAS

4.2.1 Carga en cortante. El esfuerzo de buckling inicial en laminas planas bajo
carga en cortante es’’:

2
F ., =KnE (éj (4.26)

Los coeficientes de buckling para cargas en cortante se hallaron segun el anexo
B.1.

El margen de seguridad segun la carga aplicada es:

FF cr
MS == ] (4.27)

4.3 LAMINAS CURVAS

El buckling inicial en laminas curvas es el mismo que en laminas planas, pero el
coeficiente cambia a k, y la ecuacion es la siguiente:

FYL‘I" kyjz-zE t 2
<= (4.28)

n, 12(1-p)\b
Donde p es coeficiente modificado de buckling y es p = 0,3 para aluminio y
aleaciones de acero'®, y Z se utiliza para encontrar k. en la figura.

_ bV
Z_R't(l 1) (4.29)

""NIU, Michael. Op. Cit. p. 460.
'®IBID. p. 452
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Figura 31 Coeficiente k, para lamina curva ancha con bordes abisagrados.

10°
2
_ k.'n'E :
Fs,cr/ns= .5 5 (%)2
12 (1 - %)
2
b 2%
Z = 1 - u™)?
102 rt d

L ' gy _
] O OO OO P X P I O Y PO S I 5 1% PN G TS A S A 1 l'-fﬁe.‘L
1 5 10 10° 10°

Fuente: Airframe stress analysis and sizing.
4.4 TENSION DIAGONAL PURA EN WEBS
En el desarrollo de la ingenieria aeroespacial, siempre se tiene en cuenta los tipos

de estructuras, métodos para andlisis estructural y disefio, factores que van a
mejorar el peso de la estructura, fabricacion y economia.
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El desarrollo de la estructura en la que se permite que las webs soporten cargas
cortantes que son llevadas por esfuerzos a tensién diagonal en la web, marca la
diferencia de las estructuras aeroespaciales con otros métodos de disefno
estructural en diferentes campos, como puede ser para puentes y edificios'®.

Las vigas en tension diagonal son un desarrollo especial en donde la fuerza
cortante es pequefia comparada con la profundidad de la viga, por esto se
requiere un espesor pequefio. Una web delgada se va a doblar antes de alcanzar
el esfuerzo cortante ultimo. En ingenieria de estructuras, este doblado se previene
incorporando stiffeners a la web. Sin embargo en muchas estructuras aeronauticas
la web es tan delgada que se requiere un excesivo numero de stiffeners para
desarrollar un alto esfuerzo cortante antes de doblarse.

La idea basica es que la web antes de doblarse no puede llevar la carga cortante
de la viga y a su ves estas cargas desarrollan esfuerzos cortantes, pero estas
cargas se pueden llevar desarrollando esfuerzos de tension en direccion al dobles
diagonal; por esto el nombre de tensién diagonal®.

Figura 32 Miembros diagonales.

D c
2 B
Vv

Fuente: Los autores

Si las diagonales CA y BD son cables, CA va a actuar en compresion y BD en
tension, entonces por definicién, CA es incapaz de llevar la compresién porque se
dobla, y la carga es llevada por DB en tension.

La viga en tension diagonal pura de la figura 32 es similar a la figura 33 excepto
que una web delgada remplaza las diagonales. Bajo la aplicacién de una carga
cortante, se generan dobles diagonales en la web. La web va a llevar la tensién en
la direccion de los dobles, pero no va a llevar la compresién. De hecho, la carga
de compresién en la direccion general GE hace que la web se doble.

' E.F. Bruhn. Analysis and Desing of Flight Vehicle Structures. U.S.A. 1973. P4ag. C11.1
2 paul Jun. A Summary of Design Formulas for Beams having thin webs in diagonal tension.
Washington D.C., U.S.A. 1933, Pag. 1.
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El efecto de la web a tensién diagonal en los stiffeners y caps es imaginar un
namero de cables actuando en direccidén de los dobles. Las cargas en los cables
tienen componentes verticales y horizontales que permiten tener los cuatro lados
de la viga juntos.

Figura 33 Viga en tension diagonal pura.

gy G
- 45 :
E F
V

Fuente: Los autores.

4.4.1 Factor de tension diagonal (Diagonal Tension Factor “k”). Se define de la
siguiente manera:

- Si k =0, Resistencia cortante de la web (i = l.Oj
qu

- Sik =1, la web esta en tension diagonal pura.

- Si1.0 >k >0, la web esta en tension diagonal.

El esfuerzo cortante en la web en tensién diagonal se puede escribir como?':
f =fe +nr

Donde,

fge =(1-k)f, (Shear resistant stress)

fr =kf, (Diagonal tension stress)

2 NIU, Michael. Op. Cit. p. 485

30“—5__@ This PDF was created using the Sonic PDF Creator.

To remove this watermark, please license this product at www.investintech.com



4.4.2 Método NACA TN 2661. Es un método que fue publicado muchos afnos
atras para ser usado por los disefiadores de estructuras de aeronaves. Muchas
companias toman este método como base y desarrollan su propia versién para
diseno, estas son recomendaciones para utilizar este método:

- Las web son mucho mas delgadas en estructuras con cargas muy altas como
las vigas del plano, y el factor diagonal de tension (k) es mucho menor.

— Es recomendado que el factor k ante una carga de disefio ultima se limite al
maximo valor como se muestra en la siguiente ecuacion:

~ Esta ecuacién es utilizada para webs que estan expuestas a fatiga critica como
son las web de las vigas del plano y la piel.

~ Usar el minimo espesor para la web para llevar la carga cortante, y esto dara
como resultado una estructura liviana.

- El cap se dimensiono para llevar la flexion primaria de la viga, esto como
esfuerzo adicional.

En las siguientes figuras se muestran las diferentes dimensiones que se tuvieron
en cuenta.

Figura 34 Dimensiones y partes de la viga.

Cap

B

Centroide

_,.// | -

]

he Web —
he

Stiffener // -

h = Altura de la viga.
h, = Altura efectiva de la viga medida entre los centroides de los caps.

h. = Altura clara de la viga.

Fuente: Los autores
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Figura 35 Dimension entre stiffeners sencillos.

de

stuffener

Fuente: Los autores.

4.5 JOINTS AND FITTINGS

La mayoria de estructuras de aluminio para aeronaves consiste en una
construccién tipo “built-up”. También los requerimientos para reparaciéon y
mantenimiento demandan una estructura de varias unidades principales que
deben unirse por sujetadores utilizando remaches, perno, lugs, etc.

451 Informacién de sujetadores. Basicamente hay cuatro grupos de
sujetadores:

- Sujetadores permanentes (remaches)
Figura 36 Sujetadores permanentes.
( 'w'w ( 'm'> (Protruding head - tension) (Protruding head - shear)

o O

T MS20426 MS20427

(Flush head) (Shear head) (Tcpsion head) (Shear head)
ﬁ (Lockbolts)
MS20470 . . s )
(Protruding head) (Protruding head - tension) (Protruding head - shear)
v___h--J § E——
(Modified * (Tension head) (Shear head)
protruding head
(Hi-Loks)
<,m~>

™ i

i
Briles rivet (MS 14218) 1
(Modified shear head) B

L

(Stug)

MS 90353 MS 90354 NAS 1398 NAS 1399
(Blind fasteners)
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Fuente: Airframe stress analysis and sizing.
~ Sujetadores removibles.
Figura 37 Sujetadores removibles.

NAS 623 ! - NAS 1801
(Screws)

Short threads Short threads

B |
- %

Semmendy

point-head bolt

Cguntersunk head

» L.«Emg thmads r\
515 G4

Hex head balts . 12-point head fatigue tension bolt

(Bolis)

Fuente: Airframe stress analysis and sizing.
4.5.2 Guia de patrones para sujetadores.

La distancia que se selecciona entre el borde y el remache debe ser seleccionada
cuidadosamente para satisfacer la fuerza estatica y calidad ante los
requerimientos de fatiga como minimo de 2D?%.

La distancia minima entre remaches es de 4D (si es menos de 4D la
concentracion de esfuerzos va a incrementar rapidamente).

La distancia maxima entre remaches es aproximadamente de 6D a 8D para
prevenir fallas debido al doblado por compresion.

Segun el ANEXO C.3., se puede escoger una distancia prudencial del remache,
adicionalmente se tuvo en cuenta la distribucién de estos como se muestra a
continuacion:

2 BID. p. 375
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Figura 38 Distancias para remaches.

A i A i A I
G e o B I e gt s T
+ L+ 4 +C 4
Single-row Double-row Staggered-row

Fuente: Airframe stress analysis and sizing.

4.6 PROPIEDADES MECANICAS DEL ALUMINIO 2024-T3 CLAD

Estos valores fueron escogidos con respecto a la base “B” en el anexo A
Lamina — 0.010-0.062

E=10,7x10° psi F,, =61000 psi
F,, =37000 psi F,  =123000 psi (dry pin value)
F,, =32000 psi

Extrusion — 0.250-0.499
E=11x10° psi F,, =61000 psi

F, = 38000 psi F,,, =114000 psi (dry pin value)
F,, =31000 psi

4.7 ESTIMACION DEL AREA SECCIONAL DEL SPAR-CAP

El spar-cap va a soportar el momento maximo que se crea en la viga, y por medio
de la siguiente formula se estimo el 4rea transversal del spar-cap?.
M

A, =
cap h F‘” (430)

4.7.1 Spar-caps para la viga delantera.

Se asume un valor para he, ver figura 34.

2 IBID. p. 488
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h, =8,56in

Se asume que el valor de esfuerzo ultimo de Crippling es igual al valor de esfuerzo
ultimo de fluencia, es decir:

F;c = Fcy
F,. =38000 psi

Ahora se utiliza la ecuacion (4.30)

. 114636 _ (oo
” " 8,56-38000

Las areas de los spar-caps se escogen un 20% mas de la necesaria debido a
esfuerzos adicionales a los que estan sometidos, mas adelante se explica.

Los spar-caps deben adaptarse a la forma del perfil, debido a esta alteracién se
hallaron los momentos de inercia respectivos y ubicacién de los centroides para
cada uno.

Figura 39 Angulos de los flanges de los spar-caps segun la forma del perfil.

F.S.

Fuente: Los autores.
- Centroides y momentos de inercia para los spar-caps.

La forma del spar-caps quedo como se muestra en la siguiente figura.
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Figura 40 Spar-caps con sus dimensiones.

01875 in

125 in

_

01875 in

Fuente: Los autores.

Del ANEXO D.1. Se obtienen los valores de los momentos de inercia, areas y
distancia de los centroides de los spar-caps, que son los siguientes:

— Valores para el spar-cap de arriba F.S.

A=0,44 in®
Y =0,33in
Y'=0,23in

1. =0,037 in"

~ Valores para el spar-cap de abajo F.S.

A=0,43in’
Y=0,3in
Y'=0,26in
1.=0,035in"

El he real es:

h,=h—(Y’

arriba

+Y”

abajo )

h,=10,61-(0,23+0,26)=10,12in

Se verifica el area del cap con el hg real

114636

= =" =0,3in’ <0,44 in? K.
“’10,12-38000 ©
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El 4rea necesaria es menor al area del spar-cap escogido (0,3 in® < 0,44 in?) asi
qgue esta bien, el area se compara con la del spar-cap de arriba debido a que esta
va a estar a compresion.

4.7.2 Spar-caps para la viga trasera. La forma como se obtienen los valores se
puede ver en el anexo D.2.

Se asume un valor para he.
h, =5,80in

11256

=22 _0,051in?
» " 5,80-38000

— Valores para el spar-cap de arriba R.S.

A=0,08in’
Y =0,43in
Y'=0,253in
1,=0,010in"

- Valores para el spar-cap de abajo R.S.

A=0,08in
Y=0,4in
Y'=0,265in
1.=0,010in"

Se hace el mismo procedimiento que para los de la viga trasera y se obtiene:
h, =6,35—(0,253+0,265) =5,83 in

11256

=————=0,05in" < 0,08in’ K.
“r - 5,83-38000 oK
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4.8 DISENO DE LAS BAHIAS

Para el dimensionamiento asumimos que los momentos de bending son
absorbidos por los spar-caps de las vigas principales, y los flujos cortantes que se
generan deben ser suficientes para producir esta carga en los spar-caps.

Figura 41 Bahias en el wing box.

BAHIAS

Fuente: Los autores.
Para el procedimiento se deben tener en cuenta las siguientes observaciones®*:

- |Las secciones cerradas se pueden simplificar asumiendo que una de las web
esta cortada.

~ Las fuerzas de los cortantes actuan en el centro cortante de la seccién, este es
un punto en el que se deben aplicar todas las fuerzas cortantes externas para
que no halla torsién rotacional o twist de la seccidn.

— Los flujos cortantes van a estar afectados por el espesor de las laminas que se
utilicen.

4.8.1 Distancia verdadera del wing box. Esta distancia se obtiene restando la
media envergadura del plano y la distancia entre los lugs, de la siguiente manera:

b, =18,04 ft =216,48in
dyy =0,17 ft=2in
L. =216,48-2=214,48in

viga

24 NIU, Michael. Op. Cit. p. 238

W@ This PDF was created using the Sonic PDF Creator.

To remove this watermark, please license this product at www.investintech.com



Figura 42 Vista frontal de las distancias del wing box con estaciones y bahias.

470D in M
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- | | | | | | | \ | |
|

S0 S1 s2 s3 s4 S5 s6 s7 S8 s9 S10

Fuente: Los autores.

El wing box se dividi6 en diez bahias que a su vez tienen 11 estaciones, es
necesario definir las distancias entre estaciones para hacer el estudio de su
diseno, las distancias son las siguientes:

De SO hasta S4 la distancia entre estaciones es de 271,45 in, de S4 a S5 la
distancia es de 21,43 iny de S5 a S10 la distancia de estaciones es de 21,45 in.
La razon por escoger la distancia de la bahia 5 menor que todas, es debido a que
en esa zona se generan las cargas mas altas de la viga y la piel debe soportar
esfuerzos cortantes mas altos, pero si la distancia es menor esos esfuerzos van a
ser mas faciles de soportar.

Ya que se tienen las areas de cada spar-cap del wing box, se pueden hallar las
propiedades de la seccion y efectuar el andlisis.

Figura 43 Vista frontal del wing box.

- 3207 in

Fuente: Los autores.
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Area de cada componente:

A =0,08
A, =0,08
A, =0,45
A, =0,44

las propiedades de la seccién se hallan con la siguiente tabla.

Tabla 8 Propiedades de la seccién.

Ax Ax/N2 AzN2 Axz
Comp| A [in] X [in]| Z [in] | [inA3] |Az [inA3]| [in74] [in74] [inA4]

1 0,08 (32,07 4,75 |2,5656 | 0,38 |82,278792| 1,805 |12,1866

2 |0,08 [32,07] -1,6 | 2,5656 | -0,128 |82,278792| 0,2048 |-4,10496

3 |045| 0 |-4,07 0 -1,8315 0 7,454205 0

4 (044 | 0 | 654 0 2,8776 0 18,819504 0
1,05 5,1312] 1,2981/164,557584(28,283509| 8,08164

[ =Y A -Y AxZ’
> Ax
YA

X =

X Z [in] I [inA4]
[in]=4,89 =1,24 =26,68 Iz [inA4]=139,48

Fuente: Los autores

4.8.2 Flujo cortante en las bahias. Las distancias entre estaciones se definieron
como Ay, segun esto, la distancia para cada estacion es la siguiente:

Tabla 9 Distancia de cada estacion.

BAHIA [Estaciones |Distancias [in] |Distancias [ft]
1 0 19,52 1,63
1 40,97 3,41
2 2 62,42 5,20

2 This PDF was created using the Sonic PDF Creator.

SONIC/y» - ’
=~{ To remove this watermark, please license this product at www.investintech.com



3

3 83,87 6,99
4

4 105,32 8,78
5

5 126,75 10,56
6

6 148,2 12,35
7

7 169,65 14,14
8

8 191,1 15,93
9

9 212,55 17,71
10 10 234 19,50

Fuente: Los autores.

4.8.3 Primera Bahia. Para la primera bahia el valor de la carga cortante y el
momento se definen por:

V()= r(x)ax+ a4,

V (x) =509 b
3,41
M(x)= .[1’63 V(x)ox
3,41 3,41
=1, Ul»“ f(x)ox+ Ay} ox

M (x)=7031b- ft =84351b-in
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Figura 44 Vista en 3D de la distribucién de momentos en la bahia 1.

8435 Ib in
Z {)MX

4452 b in

Estacion 1
Estacion 0

Fuente: Los autores.

Como es una seccién cerrada se asume que la web de 4 a 1 esta cortada y se
hallan los valores de las cargas en los spar-caps Py (en la estacién 0), se debe
tener en cuenta que debido al momento ne%ativo respecto al eje X, en los spar-
caps 1y 4 la fuerza debe ser en compresion®.

Figura 45 Distribucion de momentos en los spar-caps bahia 1.

z

Estacion 1

/

1

Estacion 0

Fuente: Los autores.

% NIU, Michael. Op. Cit. p. 242
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Figura 46 Web con corte.

Estacion 2

Estacion 1

3

Fuente: Los autores.

Web cortada

Tabla 10 Valores para Py flujos cortantes el las webs.

M -(z —Z)
No (Web N¢ A (z-2) f=I— P =fxA
1 1-2 0,08 3,51 -1111 -88,87
2 2-3 0,08 -2,84 897 71,74
3 3-4 0,45 -5,31 1678 754,94
4 4-1 0,44 5,30 -1677 -737,81
Fuente: Los autores.
Y los flujos cortantes que generan estas fuerzas son:
Tabla 11 Flujos cortantes en las webs bahia 1.
P
Web N° Ag=— g, =2 Aq
Ay
1-2 4,14 4,14
2-3 3,34 -0,80
3-4 35,20 34,40
4-1 -34,40 0,00

Fuente: Los autores.

La web 4-1 tiene un flujo cortante igual a cero porque se habia asumido como si

estuviera cortada.
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Ahora se toman los momentos sobre c.g. como punto de referencia, y se hallan las
areas del segmento.

Figura 47 Areas del segmento respecto a c.g.

Fuente: Los autores.

A_, =86,31in’
A, ,=101,3in’
A, , =25,88in’

A, =108,55in®

El momento de torsion My, es debido a los flujos cortantes de la web cortada, q,
qgue se ven a continuacion:

Tabla 12 Momento de torsion My o.

Web No A q, =X Aq 2A My,o
1,2 86,31 -4.14 172,62 -715
2,3 101,3 -0,80 202,60 -162
3,4 25,88 34,40 51,76 1780
4,1 108,55 0,00 217,10 0

Z 644,08 903

Fuente: Los autores.

El momento 2 M, o = 903 Ib in es debido al flujo cortante de la web cortada.

Las cargas de sustentacién y reacciones que crean este momento también crean
las cargas cortantes respectivas, estas cargas crean un momento respecto al c.g.
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que se tomo como referencia en el eje Y del plano, ya que se sabe que estas
cargas se situan al 30% de la cuerda debido al desplazamiento del c.p. por efecto
de los flaps, se puede hallar la distancia hasta el c.g. y con la direccién de la carga
se halla el momento que se genera, la distancia del c.p. al c.g. es la siguiente:

d =(4,89+(0,25-66,12))—(0,30-66,12) =1,58 in

Figura 48 Distancia del c.p. al c.g.

Fuente: Los autores.

La sumatoria de momentos en c.g. para determinar el torque en desequilibrio My,
que se debe aplicar para un flujo cortante interno para establecer el equilibrio.
IM,, =—(P.xXd)+M ,+M =0

=—(509x1,58)+903+M =0

M, =-991b-in=2q,A

Donde
M -99
=—= =—0,1541b/
“=0A0 T 644,08 41

Y los flujos cortantes finales es la sumatoria de qo y g; como se ve en la siguiente
tabla.

Tabla 13 Sumatoria de flujos cortantes.

Web No 49, q 9 gum
1,2 -4.14 -0,154 -4,297
2,3 -0,80 -0,154 -0,953
3,4 34,40 -0,154 34,243
4,1 0,00 -0,154 -0,154

Fuente: Los autores.
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Figura 49 Sumatoria de flujos cortantes.

J 7

cortante _'_ cortante

"cortado" balanceado E—=— SUM

Fuente: Los autores.

Ahora se debe tomar el momento te6rico que genera la aerodinamica del perfil en
el area de la bahia, en este caso se toma sin la deflexion de los alerones, el cual
es un factor importante en el desempeno de las bahias y se analiza mas adelante.

La densidad a la altura del valle del cauca es p=2,14x10" Sl”%3

Segun el diagrama V-n la mayor velocidad a la que va estar sometida la aeronave
y que genera el mayor momento de torsion sobre el perfil es:

‘q)=132,36keas=137,22knomw:23L6~§<:
La presion dinamica que se genera es:

1 } I
=—.2,14x107-231,6> =57,39 548
=72, x107-231,6° =57,39 s

El area de la bahia es la siguiente:

Ay-c 1,79-5,51
Shahia = 2 =

=4,92 ft*

El coeficiente de momento es®® ¢, =-0,1143

El momento que se genera es el siguiente:

% CAMARGO, Henry. OP. CIT.
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M =-0,1143-57,39-4,92-5,51=-1781b- ft =—2136 [b-in

El flujo cortante que genera este momento es:

_ 2136
qperﬁl_m__3’32 41

Ahora el flujo final en la bahia es la sumatoria de Qsum Y Qperiil-

Tabla 14 Flujo cortante total.

Web No 9 sum 4 perit o1l
1,2 -4,297 -3,32 -7,61
2,3 -0,953 -3,32 -4,27
34 34,243 -3,32 30,93
4.1 -0,154 -3,32 -3,47

Fuente: Los autores.

~ Flujo cortante en las bahias sin deflexién de alerones.

Cuando no hay deflexion de alerones la torsion en el plano depende de la
velocidad a la que la aeronave esta siendo sometida, esta velocidad la podemos
sacar del diagrama V-ny es V, =231,6 ﬁs la cual es la velocidad en la que la
aeronave va a maniobrar, el momento que se genere va a ser constante en toda la

envergadura.

Segun este momento en el eje Y y los momentos en el eje X que se generan en
cada bahia por la distribucién de cargas, se grafican los flujos cortantes en las
pieles del wing box, que estan representadas como web 2-3 y web 4-1.

Tabla 15 Valores de flujo cortante para cada web sin deflexién de alerones.

WEB 2-3 | WEB 4-1
BAHIA | q[lb/in] | q[Ib/in]
1 427 | -347
2 7,35 | -4,88
3 13,89 | -8,51
4 23,82 | -14,32
5 27,20 | -16,33
6 19,19 | -14,65
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7 -11,72 -9,47
8 -6,85 -6,01
9 -4,23 -4,06
10 -3,32 -3,32

Fuente: Los autores.

Figura 50 Flujos cortantes en la piel superior e inferior sin alerones.

-10.00

-15.00

-20.00

-25.00

-30.00

Fuente: Los autores.

Como era de esperarse los mayores flujos cortantes que son los picos en la
grafica, se generan en las bahias cuatro, cinco y seis.

~ Flujo cortante en las bahias con deflexién de alerones.

La velocidad de maniobra a la que el plano va a estar sometido, puede ser tanto a
Va como V, para el estudio del comportamiento del wing box se tomo la velocidad

mas alta que es V. =285,8 keas=150,13ﬁs , ¥ la deflexion de los alerones va a

afectar en un 1%2’ el coeficiente de momento, el nuevo coeficiente de momento es
¢, =—0,3143, es necesario aclarar que esta torsion que se genera va a afectar

Unicamente a las bahias ocho, nueve y diez, las cuales soportan la envergadura

# FAR 23. Op. Cit. Far A23.9
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del alerén, en el resto del plano el momento es constante. Con esta velocidad y
este coeficiente de momento, se generan los siguientes momentos:

- Para las bahias de la uno a la siete:
M =-151b ft =—898 b in

- Para las bahias de la ocho a la diez:
M =-2061b ft =-2468 [bin

Debido a este comportamiento el flujo de cortantes que se genera se ve en la
siguiente grafica:

Tabla 16 Valores de flujo cortante para cada web con deflexién de alerones.

WEB 2-3 | WEB 4-1

BAHIA | q[lb/in] | q[lb/in]
1 2,35 -1,55
2 5,42 -2,96
3 11,97 | -6,59
4 21,89 | -12,40
5 2528 | -14,41
6 17,27 | -12,72
7 -9,80 -7,55
8 -7,36 -6,52
9 4,74 4,57
10 -3,83 -3,83

Fuente: Los autores.
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Figura 51 Flujos cortantes en la piel superior e inferior con deflexion de alerones.

0.00

5,00

-10.00
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-25.00

-30,00

Fuente: Los autores.

Como se puede ver se genera un aumento de flujo en las tres ultimas bahias en
las webs 3-2 y 4-1 que se asumen como la piel inferior y superior respectivamente,
estas bahias son donde se encuentra el alerén, por esta razén se dejan los
momentos que se generan sin deflexion de alerones para las bahias de la uno
hasta la siete y de la bahia ocho a la diez se dejan los momentos con deflexion de
alerén, de esta manera los resultados quedan como lo indica la siguiente tabla.

Tabla 17 Valores de flujo cortante para cada web combinada.

WEB 2-3 | WEB 4-1

BAHIA | q[lb/in] | q[Ib/in]
1 427 | -347
2 7,35 | -4,88
3 -13,89 | -8,51
4 23,82 | -14,32
5 27,20 | -16,33
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6 -19,19 | -14,65
7 -11,72 -9,47
8 -7,36 -6,52
9 -4,74 -4,57
10 -3,83 -3,83

Fuente: Los autores.

4.9 DISENO DE LA PIEL SUPERIOR

Para el disefio de la piel superior se tienen en cuenta los flujos cortantes que se
generan en la web 4-1, para determinar un espesor de piel adecuado se evaluan
tres espesores estandar de aluminio 2024-T3 Clad, que son:

t,=0,025 in
t,=0,034 in
t,=0,04 in

4.9.1 Andlisis de buckling inicial. Primero se realiza el analisis con la piel superior
de la bahia uno y luego se hace en conjunto para tener una mejor perspectiva.

Debido a que la piel debe acoplarse a la forma del perfil se deben tener en cuenta
los radios y la periferia.

Figura 52 Radios y periferias de la piel superior y la piel inferior.

R =124,44in

Fuente: Los Autores.

El flujo cortante en la piel es:

0., =3471
El esfuerzo cortante en la piel para cada espesor es:
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3,47
fvl =
© 0,025

3,47
fo=—""=102 psi
2 034 p

b

=139 psi

£ =2 87 psi
17004 P

b

Figura 53 Distancias de la web curva.

Fuente: Analysis and design of flight vehicles structures.

La medida de (a) es la periferia de la lamina, a =32,3iny b = 21,45 in.
a_ 32,3

b 21,45
De la ecuacién (4.29) el valor para Z en cada espesor es:

9

Z, =178
Z,=131
Z, =111

En la figura 31 se obtienen los ks

k, =45
k., =35
4=30

Para obtener el esfuerzo ultimo de la web se reemplaza en la ecuacion (4.28)
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F .
> | =850 psi
nx 1

FY Ccr .
~ =591 psi
n ),

F
=~ | =1009 psi
)

De la figura 30 tomando ns = 1 se obtiene

F, ., =591 psi
F, ., =850 psi

F, ., =1009 psi

Y el margen de seguridad para cada espesor es:

El MS es igual a:
MS, 91 306
139
MS, _80 533
102
MS, _1009 510,63
) 87

De donde se puede afirmar que con el espesor numero uno la piel no tiende a
doblarse es decir que es apto para soportar las cargas que se generan en la bahia

uno.

4.9.2 Espesor para la piel superior. El analisis para escoger la piel superior se
hace en conjunto de todas las bahias, para escoger un mismo espesor y tener una
igualdad en peso estructural a lo largo de la envergadura del plano.

El comportamiento de los esfuerzos en la piel superior con los diferentes

espesores es el siguiente:
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Tabla 18 Datos de esfuerzo en la piel superior.

PIEL SUPERIOR

BAHIA f
0,025 0034 0,04
1 139 102 87
2 195 143 122
3 341 250 213
4 573 421 358
5 653 480 408
6 586 431 366
7 379 079 237
8 261 192 163
9 183 134 114
10 153 113 96

Fuente: Los autores.
El esfuerzo ultimo para cada espesor es:

F, ., =591 psi
F, ., =850 psi

F, ., =1009 psi
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Figura 54 Distribucion del esfuerzo en la piel superior.
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Fuente: Los autores.

Como se puede observar la piel con el espesor mas grande va a soportar mejor el
esfuerzo que se genera a través del wing box.

Figura 55 Distribucién del MS en la piel superior.

12,00

10,00

|
T aadidd

0,025 m0,034 00,04

Fuente: Los autores.

m@ This PDF was created using the Sonic PDF Creator.

To remove this watermark, please license this product at www.investintech.com



El comportamiento del MS muestra que el espesor de 0,025 in es incapaz de
soportar las cargas en la bahia numero cuatro por lo tanto es descartado para el
diseno, y se escoge el de 0,035 in para la piel superior, el cual se comporta con un
MS amplio ante las cargas.

4.10 DISENO DE LA PIEL INFERIOR

4.10.1 Andlisis de buckling inicial. Se hace el mismo procedimiento que en la piel
superior pero se toma el flujo cortante de la web 2-3.

Tabla 19 Datos de esfuerzo en la piel inferior.

PIEL INFERIOR
BAHIA f

0,025 | 0034 | 0,04
1 171 126 107
2 294 216 184
3 556 409 347
4 953 700 595
5 1088 800 680
6 768 564 480
7 469 345 293
8 294 217 184
9 190 140 119
10 153 113 96

Fuente: Los autores.

El esfuerzo ultimo es:

F, . =436 psi
Fv,ch = 705 pSl
Fv,ch = 908 pSl

Como se puede ver este el esfuerzo ultimo es mas bajo ya que depende de el
radio de la Web.
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Figura 56 Distribucion del MS en la piel inferior.
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Fuente: Los autores.

El comportamiento del MS muestra que el espesor de 0,025 in es incapaz de
soportar las cargas en las bahias numero tres, cuatro, cinco y seis, y el espesor
0,034 in es incapaz de soportar las cargas en la bahia numero cinco por lo tanto
son descartados para el disefio, y se escoge el de 0,04 in para la piel inferior.

4.11 DISENO DE LA VIGA DELANTERA.

La posicidn del c.p. en el plano va a ser en la F.S. si los alerones o los flaps no se
estan utilizando, por esta razén la web debe soportar las cargas cortantes totales
que se generen a lo largo de la envergadura del plano.

Para el disefio de las vigas se tomo un procedimiento de descarte si se genera
buckling inicial en cada bahia, en este procedimiento también se tiene en cuenta la

. d . . . .
relacion 0.2<h—"<1.0 gue es necesaria para hacer el dimensionamiento con el
método NACA TN 2661.

Se asume que la lamina de la web tiene soportes simples en los bordes (SS)
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Las medidas de la web para este andlisis dependen del lado mas largo y el lado
mas corto de la web, es decir que el lado mas largo de la web se define con la
letra a 'y el lado mas corto con la letra b, ademas que todo el analisis se va a hacer
con un espesor de t=0,04 in

También se asume que la web tiene sus cuatro lados remachado (hinged) para
leer los valores de las figuras.

Figura 57 Medidas de la web.

WEB b

Fuente: Los autores.

4.11.1 Lug Soporte Viga Delantera. El disefio del plano determina un angulo de
incidencia de 5° con respecto a la horizontal, los cuales se tuvieron en cuenta para
la posicion de los lugs de la F.S y R.S respectivamente, la figura muestra la
distancia exacta de la parte inferior de la viga hasta el eje del pin de cada lug.

Figura 58 Posicién de los lug para cada viga.

Fuente: Los autores.
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- Lug Viga Delantera.

La forma del lug de la viga delantera se debe al disefio de la unién con la viga
como se muestra en la figura:

Diametro del pin:

Dziin
16

Figura 59 Forma y distancias del lug de la F.S.

Fuente: Los autores.

~ Soporte del lug

Las distancias en X=1.95 pulgadas y en Y= 0.11 pulgadas.

Las Fuerzas en X= 8851.2 Libras; Y= 800.12

Tabla 20 Iteracion de la distribucién de fuerzas en los remaches y lamina.

= 8887,32 Ftotal = 10220

Mcg = 587,38
D= 0,15625 Pall= 1192
- 0,25
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Fbru = 123000

Pbru = 3843,75

remaches r rh2 F F total | lamina MS |Rivet MS
a 4,35 18,92 63| 121,96 30,52 8,77
b 3,44 11,83 50[ 108,73 34,35 9,96
c 2,54 6,45 37| 95,65 39,18 11,46
d 1,67 2,79 24| 83,01 45,31 13,36
e 0,89 0,79 13| 71,67 52,63 15,63
f 0,71 0,50 10| 69,06 54,66 16,26
g 1,39 1,93 20| 78,94 47,69 14,10
h 2,25 5,06 33| 91,44 41,04 12,04
i 2,18 4,75 32| 90,42 41,51 12,18
j 2,51 6,30 36| 95,22 39,37 11,52

40,42
F Ib/rivet 58,738
Fuente: Los autores

Figura 60 Remaches lug viga delantera.

Fuente: Los autores.

M., =—(8851.2Lb*0.11Pul) +(800.12*1.95)
M, , =587.38libras.pulg ada

Numero de remaches: 10, con un diametro de 5/32, material aluminio 2117-T3
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_ 8851.2libras
o8 10
H,, =885.12Libras

H

Vo= 800.52
V., =380.05Libras

Se determina | que es la sumatoria de los radios al cuadrado.
I = Zrz

I =(4.35")+(3.49%)+ (2.54*) + (1.67%) + (0.89%) + (0.71*) + (1.39%) + (2.25%) + (2.18%) + (2.51%)
I =40.42

Fc. es el la fuerza con el radio critico.

F =M
I
F o= 587.38Libras *4.35Pulg adas

40.42
F.=63.21Libras

ZFH =885.12+63.21=947.79Libras
k
MS = 596*2 1

©947.79
M.S=025>02

Z F, =80.05+63.21=89.34Libras

_596%2
89.34
M.S=12>02

4.11.2 Primer andlisis de buckling inicial en la web. Para este primer analisis se
tomo a = 21,45 in que es la medida entre estacionesy b = he = 10,12 in, y los
datos de cortante son:
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Tabla 21 Datos de cargas cortantes para el primer analisis de la viga delantera.

ESTACIONES | Distancias [in] | Distancias [ft]| V [Ib]
0 19,52 1,63
1 40,97 3,41 509
2 62,42 5,20 1129
3 83,87 6,99 1732
4 105,32 8,78 2313
5 126,75 10,56 -1880
6 148,2 12,35 -1366
7 169,65 14,14 -901
8 191,1 15,93 -497
9 212,55 17,71 -179
10 234 19,50 0

Fuente: Los autores.

El flujo cortante sobre cada web es?®:

Vv

A :h_

e

y el esfuerzo cortante sobre cada viga es:

f =4
ot
De esta manera se obtiene la siguiente tabla:

Tabla 22 Flujos y esfuerzos cortantes en cada Web.

ESTACIONES q [Ib/in] f [psi]

0

1 50 1258
2 112 2788
3 171 4278
4 229 5713
5 -186 4645
6 -135 3375
7 -89 2225
8 -49 1227

% NIU, Michael. Op. Cit. p. 474
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9 -18 442
10

Fuente: Los autores.
Con la relacién %: 2,1 de la figura 35 y curva numero cuatro se obtiene Kq = 5,8

el esfuerzo cortante critico utilizando la ecuacion (4.30) en todas las webs es:

F
=2 =970 psi

s

El valor de Fs¢ real con ns = 1 se obtiene de la figura 34 es Fs¢ = 970 psi, y
utilizando la ecuacién (4.27) se obtiene la siguiente grafica:

Figura 61 MS del primer analisis de buckling inicial de la viga delantera.

35

25 —

0.5 —

05

Fuente: Los autores.

Como se indica en la grafica las web nueve y diez no se doblan con un MS mayor
de uno, lo que indica que toman esa medida de disefio y se descartan para seguir
evaluando las demas. Por experiencia para este tipo de webs que son resistentes
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a la carga cortante es necesario anexar a la estructura unos stiffeners, los cuales
no van a soportar ninguna carga pero sirven para prevenir que la lamina no se
vaya a doblar?®, los ribs del leading edge o borde de ataque se pueden utilizar
para esto.

4.11.3 Segundo analisis de buckling inicial en la web. Para este segundo analisis

ya se han descartado las webs numero nueve y diez, ahora se disminuye la
distancia a en la mitad y se observa el comportamiento.

a,=10,73in

Tabla 23 Datos de cargas cortantes para el segundo analisis de la viga delantera.

ESTACIONES | Distancias [in] | Distancias [ft] Vv q f
0 19,52 1,63
0,5 30,25 2,52 197 19 486
1 40,97 3,41 509 50 1258
1,5 51,70 4,31 822 81 2031
2 62,42 5,20 1129 112 2788
2,5 73,15 6,10 1434 142 3543
3 83,87 6,99 1732 171 4278
3,5 94,60 7,88 2024 200 5000
4 105,32 8,78 2313 229 5713
4,5 116,04 9,67 -2265 -224 5595
5 126,75 10,56 -1880 -186 4645
5,5 137,48 11,46 -1616 -160 3993
6 148,20 12,35 -1366 -135 3375
6,5 158,93 13,24 -1128 -111 2786
7 169,65 14,14 -901 -89 2225
7,5 180,38 15,03 -691 -68 1707
8 191,10 15,93 -497 -49 1227

Fuente: Los Autores

Con la relacién %:1,1 de la figura 35 y curva numero cuatro se obtiene Ks = 7,8

El esfuerzo cortante critico utilizando la ecuacién (4.30) en todas las webs es:

2 NIU, Michael. Op. Cit. p. 478
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FY cr .
——=1304 psi

El ‘valor de Fs¢ real con ng = 1 se obtiene de la figura 34 es Fq¢ = 1304 psi, y
utilizando la ecuacién (4.27) se obtiene la siguiente grafica:

Figura 62 MS del segundo analisis de buckling inicial de la viga delantera.

2.00

1.50 —

0.50 —

0.00

-0.50

-1.00

Fuente: Los autores.

En la grafica se puede observar que las web de la estacién 0 a 0,5y de 0,5 a 1
tienen un MS favorable y por lo tanto quedan de esta medida para ser
descartadas.

Para hallar el momento de inercia requerido para el stiffener, se hace la siguiente
relacion:

b 1002 0o,

d 10,73
Donde d. se asume como la distancia a de la web, de la figura se obtiene:
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L o012
ht

1,=0,12-10,12-0,04" = 0,00008 in"
Con este resultado en la tabla del anexo A.4. Obtenemos una medida estandar.

Los datos del &ngulo escogido son:

A, =0,111in*
Y =0,187in
1,=0,004in"
p=0,183in

Se obtiene el valor de |,

I,=1I+AY*=0,004+(0,111-0,187°)=0,0078 in" > 0,00008 in*

4.11.4 Tercer andlisis de buckling inicial en la web. Para este andlisis se va a
dividir la distancia 21,45 in en tres partes iguales, dejando asi esta distancia mas
pequena que la de he, lo que indica que las distancias de ay b cambian a:

h,=a=10,12in
d.=b="715in

Y la relacién esta entre los siguientes valores

7,15

0.2< <1.0

9

Permitiendo utilizar el método NACA TN 2661 para el dimensionamiento.
- Analisis de buckling inicial en las webs.
Es necesario descartar las webs que no tienden a doblarse con estas medidas

Tabla 24 Datos de cargas cortantes para el tercer analisis de la viga delantera.

ESTACION | Distancias [in] | Distancias [ft]| V [Ib] |q [Ib/in]| s [psi]

1 40,97 3,41
1,33 48,12 4,01 715 71 1765
1,67 55,27 4,61 926 91 2287
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2
2,33
2,67

3
3,33
3,67

4
4,33
4,67

5
5,33
5,67

6
6,33
6,67

7
7,33
7,67

8

62,42
69,57
76,72
83,87
91,02
98,17
105,32
112,46
119,61
126,75
133,9
141,05
148,2
155,35
162,5
169,65
176,8
183,95
191,1

Fuente: Los autores.

5,20
5,80
6,39
6,99
7,59
8,18
8,78
9,37
9,97
10,56
11,16
11,75
12,35
12,95
13,54
14,14
14,73
15,33
15,93

1129
1333
1532
1732
1929
2121
2313
-2243
-2058
-1880
-1703
-1534
-1366
-1204
-1051
-901
-760
-624
-497

112
132
151
171
191
210
229
222
203
186
168
152
135
119
104
89
75
62
49

2788
3293
3784
4278
4766
5239
5713
5541
5084
4645
4208
3789
3375
2975
2595
2225
1877
1542
1227

Con la relacién %:1,42 del ANEXO B.1 y la curva numero cuatro se obtiene K =

6,8

El esfuerzo cortante critico utilizando la ecuacién (4.30) en todas las webs es:

F .
== =2277 psi

N

El valor de Fs¢ real con ns = 1 se obtiene de la figura 31 es Fg
utilizando la ecuacién (4.27) se obtiene la siguiente grafica:
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Figura 63 MS del tercer andlisis de buckling inicial de la viga delantera.

1,67 Ij zi] P& & . 1 4 [ 2| E 5 8 [ El 7

Fuente: Los autores.

Las de 0 a 0,133, de 0,133 a 1,67, de 6,67 a7,de 7 a 7,33, de 7,33 a 7,67 y de
7,67 a 8 son descartadas para el analisis por tension semi-diagonal, porque
soportan las cargas.

- Analisis por el método NACA TN 2661.

El procedimiento de este analisis se explica para la web que se encuentra entre la
estacion 3,67 y 4 que es la que recibe la carga mas critica, y el analisis para las
demas webs se muestra en el ANEXO D.6.

Para el procedimiento de dimensionamiento se usaron stiffeners sencillos y
sujetadores de cabeza redonda (protruding head).

Se tomo una distancia h; = 9,23 in
» Flujo cortante en la web.

El flujo cortante aplicado en la web es:

V2313
== =1228,52 b/
T 1012 Vin

» Factor de tension diagonal (diagonal tension factor (k))

Como es una viga principal del ala y es un area critica de fatiga se utiliza el criterio
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Hay una relacion a tener en cuenta y es la de Z— que debe estar entre 0,2 y 1%

c

. , d. 71
Se toma d.=7,15in y la relacién se define h—":9 2§)=O,77, esta entre los

c b

parametros de disefio aconsejados.
» Estimacion del espesor de la web (t),

Con esta estimacién se puede explicar el porque del espesor escogido.

Con la relacién %=I,42, se halla el coeficiente de buckling en el plano cortante

(Ks) en la figura del anexo B.2. Curva numero 4, el K que se obtiene es de 6,8,

. . .
con la ecuacién (4.26), tomando en cuenta el criterio —— <5, asumiendo su valor

s,cr

maximo de £y =5, y utilizando el factor de reduccion de plasticidad 7, =1,0, en la

figura 30 se obtiene un valor del factor diagonal de tensiéon k=0,32 (para web
plana).

Ahora con la ecuacién (4.26) se obtiene:

%0 BRUHN, E.F; OP. CIT. P. C11-16.
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1

o
tzl,IS( 94, T (4.31)

5K E

Remplazando en la (4.31) se obtiene un espesor aproximado de la web:

1
. 2\

=115 228,52-7,15 :
5-6,8-10,7x10

t=0,037in=0,04in
De esta manera se demuestra el porque del espesor escogido.

~ Recalculo del esfuerzo de buckling en la web con el valor de t (Fs )

Ahora con el espesor determinado se obtiene el esfuerzo ultimo del material, de la
ecuacion (4.26)

F
—= =22717 psi

N

Con esta relacion en la figura 30 obtenemos el esfuerzo de buckling cortante

F =2277 psi

- Determinacién del factor diagonal de tension (k)
El esfuerzo cortante aplicado en la Web es:

g 228,52

— 5713 psi
T 0.04 P

Se calcula la relacién con el esfuerzo ultimo

f . o
. 13 =2,51, cumpliendo con el criterio <5

F 2277

s,cr

Se evalla este valor en la figura del anexo B.3.

Y se obtiene k=0,2
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- Stiffener (o upright)

Se calcula el esfuerzo de compresion promedio a lo largo del stiffener en el medio
plano de la Web.

Se estima la seccion transversal del area del stiffener (upright)
A, =30%(d.t)=0,30(7,15-0,04) = 0,086 in*
Se escoge un angulo del anexo A.4.:

A =0,111in*
1=0,004 in*
Y =0,187 in
p=0,183in

Figura 64 Dimensiones del area transversal del stiffener escogido.

e =0,207 in
o | . l
Y, | T
| Web 0,04 in
T N
0,625 in Y
Stiffener
_ o
s Fo,ogeﬂs in
Fuente: Los autores.
Plano medio de la web :é: 0’34 =0,02in

e:é+Y:0,02+0,187:0,207 in

Se calcula el area transversal efectiva del stiffener de la siguiente ecuacion®':

¥ BRUHN, E.F. OP. CIT. P. C11-16.
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A= A OMIL e

eY 0,207 )
I+ — 1+
P 0,183
. ., A
Se determina la relacion d“
t

A 008,45
dr 7,15-0,04

Con este valory k=0,2 se escoge en la figura del anexo B.4. El valor para i—“

S

Y se obtiene el valor de i—“: 0.34

Se despeja f, =0,34-5713 =1884 psi

Para el calculo del esfuerzo maximo del stiffener en el medio plano de la Web con
7,15

. f :
la relacién hi: =0,77 y k=0,2 se escoge el valor de % en la figura del

ANEXO B.5.

u, max

f
Se obtiene & - 1,22 y se despeja.

u

f =1,61-1884 = 2298, 48 psi

u, max

Se determina Fy,, que es el esfuerzo que causa una falla de crippling en el stiffener
de la siguiente manera:

Primero se halla la relacién de espesores del stiffener y la web IT“: 0’8903475

=234

y con k=0,2 en el siguiente diagrama se obtiene el valor de Fy,.
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Figura 65 Esfuerzo permisible en el stiffener.

50_1"— &0
10— + s}
sE 40 —F— 50 g
E. 8
3:— 7
T 30 1 8
B 5
: 4
=l 20—
X 3
A
2 2,31 4
b Ty, 50 2 1
’ Double
uprights 10— uprights &
2
50
= 9
- a
- 7
=
- s
Ja
SR

ja) 245-T3 ouminum alloy .

Fuente: NACA TN 2661.
F,, =12000 psi

Se halla el factor de seguridad

s Fu 12000 o,
f o 2298,48

- Verificacion de la falla de columna en los stiffeners

Para Stiffener sencillo que es esta configuracién, se calcula el esfuerzo de
Crippling en el stiffener (F,,)
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Tabla 25 Valores para determinar el Crippling stress en el stiffener.

Segment | "9 | 3 % by | pel | BaF,
“ anexo
B.6.
1 1 0,578 |0,09375| 6,17 0,054 | 37000 1998
2 1 0,578 |0,09375| 6,17 0,054 | 37000 1998
> 0,108 3996

Fuente: Los autores
El Crippling stress es entonces:

Fo=ZobEe 3996 39600 i

“" %bt 0,108

Se demuestra que no es necesario calcular el esfuerzo de Crippling para angulos
simétricos si las dos pestaras tienen el mismo F.

Ahora se usa la relacién i: 75

hC

=0,77 y el k=0,2 en la figura del Anexo B.7.

\O

Para obtener h£

c

El valor es }I;—: 0,98 y se despeja asi:

c

L =0,98-9,23=8,95in

n

. . L
El largo para un stiffener sencillo es L':7 para hallar el esfuerzo de columna

L" 895
L_2_ 2 _y446
e p 0,183
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Al

Se usa la relacion L= 24,46 y F._=74000 psi de la formula de Johnson-Euler®
P

2
F=F,———P/ -35085 psi
47 E

A
A

u

=0,34

A
fiw = (A—j f, =0,34-1884 =639 psi

u

F 35085
MS.=—<—1=22""_1=54
¢ 639 O.K.

- Esfuerzo cortante maximo en la web

Se determina el angulo de la tensién diagonal (tan«) usando la relacion f—“: 0,34

y k=0,2 en lafigura del Anexo B.8.

El valor es tana=0,89 0 o =41,6

Ahora se usa tana=0,89 en la figura del Anexo B.9. Para obtener un factor de
angulo C,.

Se obtiene C, =0,0008

Se determina wd de la siguiente ecuacion (4.32)

1
4
wd=07d| — (4.32)
n(l+1)

% NIU Michael, OP CIT. p. 449.
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Donde:
I+ = Momento de inercia del spar-cap a tensién.
Ic = Momento de inercia del spar-cap a compresion.

0,04 N

wd =0,7-7,15-
10,12-(0,035+0,037)

wd =2,42
Y de la figura del anexo B.10, se determina el valor de C>
C,=0,18
= Calculo del esfuerzo cortante maximo en la web
£ e =1, (1+K°C))(1+4C,)

£ e =5713(1+0,27-0,0008)(1+0,2-0,18)
f, max =919 psi

Se calcula el esfuerzo cortante maximo admisible Fsg usando & =0,2
o =41,02°en la figura DEL Anexo B.11.

Se obtiene F, , =24000 psi

El factor de seguridad obtenido es,

F
pg o B _ 24000

f 5919

s, max

= Spar-caps.

1,156
0,1875

b

I ., b
El esfuerzo de Crippling en el spar-cap se halla con la relacion —=
t

en la figura del Anexo B.6, el valor es F,. =38000 psi
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Elgsfuerzo de compresion en el spar cap debido al momento de flexién de la viga
es’™:

g oM 114636 o004 9 pi
h-A_ 10,12-0,44

e cap

El esfuerzo de compresion en el spar-cap que causa la tensién diagonal es®*:

po KV 022313 0
2-A,, tana  2-0,44-0,89

El momento de flexion maximo secundario en el spar cap (sobre el stiffener) es:

_k-C,-ft-d’ tana

Mmax
12

Donde C3 = 0,85 de la figura en el anexo B.10.

~0,2:0,85-5713-0,04-7,15%-0,89

Mmax
12

=147,31b-in

El esfuerzo secundario de flexién

M, xc 147,3:(1,3529-0,33)
B 0,035

£ =

sb

= 4304,95 psi

x,cap

El MS es

1 1
Tf, +f, f, 1= 25744,7590,65 430,95
4 b +
F, F 38000 61000

cc 273

MS

1=0,3

El resultado del MS satisface las demandas de las cargas, el area es éptima para
el disefio de la viga.

E ntre | rametros r ri
9,(2)3:0,921,” sta entre los parametros requeridos

S =

% NIU, Michael. Op. Cit. p. 478
% IBID. p. 498
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4.12 DISENO DE LA VIGA TRASERA

4.12.1 Andlisis de buckling inicial en la Web.

El espesor con el que se trabajo es de 0,032 in. Para este analisis se tomo a =
21,45 in que es la medida entre estaciones y b = he = 5,83 in, y los datos de

cortante son:

Tabla 26 Datos de cargas cortantes para el andlisis de la viga trasera.

ESTACIONES | Distancias [in] | Distancias [ft]| V [Ib]
0 19,52 1,63
1 40,97 3,41 49
2 62,42 5,20 111
3 83,87 6,99 171
4 105,32 8,78 229
5 126,75 10,56 -205
6 148,2 12,35 -154
7 169,65 14,14 -108
8 191,1 15,93 -67
9 212,55 17,71 -35
10 234 19,50 0

Fuente: Los autores.

El flujo cortante sobre cada web es®:

Vv

qp :h_

e

Y el esfuerzo cortante sobre cada viga es:

£, =4

t

De esta manera se obtiene la siguiente tabla.

Tabla 27 Flujos y esfuerzos cortantes en cada Web.

ESTACIONES| ¢ [lb/in] | ¢ [psi]
0
1 8 262

% NIU, Michael. Op. Cit. p. 474
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2 19 593
3 29 916
4 39 1227
5 -35 1101
6 -26 826
7 -18 577
8 -12 361
9 -6 189
10 0 0

Fuente: Los autores.

. g a .
Con la relacion ;=3,7 de la figura en el anexo B.1. y la curva numero cuatro se

obtiene Kq = 5,1
El esfuerzo cortante critico utilizando la ecuacién (4.30) en todas las webs es:

F
—= =1644 psi

El valor de Fs . real con ns = 1 se obtiene de la figura en el anexo B.12.es Fg¢ =
1644 psi, y utilizando la ecuacion (4.27) se obtiene la siguiente grafica:

Figura 66 MS del primer analisis de buckling inicial de la viga delantera.

8.00

7.00 —

5,00 — —

1.00 +— —

| ‘H,D,D‘

Fuente: Los autores.
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Como se puede ver en la grafica la lamina de este espesor se comporta muy bien
ante las cargas cortantes que se generan.

9,23 Esta dentro los parametros requeridos

S = =0,92in
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5 DISENO DE FLAPS

Para comenzar con el dimensionamiento de los flaps se parte de la recopilacién de
datos, como lo son®:

ﬁ
2
S

=1292 ft

.= 128,412 ft*

wet

Figura 67 Flap en planta

Fuente: Los Autores.

: A . :
Se tiene la relacion €l \c aue es igual a 0,7428 y por lo tanto igual al
L

coeficiente K.

%CAMARGO, Henry. MACEA, Felipe. QUINTERO, German. RAMOS, Jheiler. Disefio conceptual-
preliminar de un avién agricola partiendo de los requerimientos del USB 001-X, Bogota 20083,
Software: A — AAA.
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Figura 68 Coeficientes de Sustentacion

Sectional Lift ;
Coefficient With High Lift Devices

(=)

Without High Lift Devices

17
L

Angle of Attack
al=)

Fuente: Los Autores.

con Ky el tipo de flap que es plain®” se puede determinar el valor de la relacién

& , . ~
% y asi determinar el tamafo de la cuerda del flap respecto a la cuerda del

plano.

Figura 69 Porcentaje de cuerda del Flap

00 1 : 1 Fowler & Double Slotted Flaps +

1
b +
g ~ /
H—\_\t =2 J
3 |= ! |

_ Single Slotted Flaps

Plain & Split Flaps
0.20 +

0.00

T 525" T T T T T T
00 01 02 03 04 05 06 07 08 09 10

i
Flap Chord Ratio, ¢,,

Ratio of Increment in Maximum Section Lift Coefficient to

Increment in Section Lift Coefficient,

Fuente: Los Autores.

¥ CAMARGO, Henry. MACEA, Felipe. QUINTERO, German. RAMOS, Jheiler. Op.Cit. p. 329.
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de la relacién segun el Ky el flap tipo plain, se obtiene que % =0,25, para asi

w

determinar la medida de la cuerda del flap que es;

¢, =0,25-5,51=1,377 fr

Este valor es el mas utilizado en la construccion de aeronaves, ademas concuerda
con el porcentaje de la distancia de la viga trasera.

5.1 DISENO DE LA ESTRUCTURA PRINCIPAL.

Segun la regulacién FAR 23% bajo el criterio de cargas que debera soportar la
estructura de los flaps y de los alerones, se comenzé el disefio de la estructura
interna del flap de la siguiente manera:

En primer lugar se debe conocer el factor de carga limite para la superficie del flap
que se obtiene del diagrama V-n propuesto anteriormente™, posterior a esto segun
las tabla 28 determinada en la regulacion FAR 23, se hallaron los valores de carga
media sobre la superficie del Flap como se indica a continuacién:

Tabla 28 Average limit control surface loading

AVERAGE LIMIT CONTROL SURFACE LOADING

MAGNITUDE OF CHORDWISE
SURFACE | pbReCTION LOADING DISTRIBUTION
OF LOADING
HORIZONTAL| a)Upand | . .
TAIL (I) Down Figure A5 curve (2) See figure A7

100% W on one
b) side of airplane £,
Unsymmetrical | 65% W on other
loading (Up and| side of airplane £,

Down) for normal and
utility categories.

VERTICAL | Right and Left | Figure A5 curve (1) Same as Above

See figure A7

®FAR 23.13, Federal aviations regulations [on line]. Disponible en Internet: URL:
http://www.airweb.faa.gov/Regulatory_and_Guidance_Library/rgF AR.nsf/0/79237434F4279AD5852
56687006CA996?0OpenDocument

¥ CAMARGO, Henry. MACEA, Felipe. QUINTERO, German. RAMOS, Jheiler. Op.Cit. p.188.
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TAIL (1)
(C)
Hinge
a) Up and , |
AILERON (llI) Down Figure 99 curve (5) ‘|; |
|
WING FLAP a) Up Figure 99 curve (4) (D)
z—|v; N
(IV) | —w
b) Down 0,25*Up Load (a)
TRMTABY | @ gopwi”d Figure A6 curve (3) | Same as (D) Above

Fuente: http://www.airweb.faa.gov
Para el calculo propio se parti6é de los siguientes datos:

Factor de carga; n, =44

1674 Ib
wing loading; W/ =
8 8 /S 215 ft?

=7,7860

Por consiguiente, la carga de disefio de maniobra esta dada por:

0/ =m s

W) =44%77860=34.258 % ,

SDM

Con este valor en la figura 91 se puede encontrar el valor de la carga media sobre
la superficie del flap, que seria de:

_lb
2l

Con este valor de carga media sobre la superficie del flap se puede encontrar la
carga total sobre la superficie de todo el Flap que debera soportar durante
cualquier maniobra;
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S 4y = 35,600 ft?

_ b
2l

w=22%35,60
w="783,271b

Este valor de carga esta dado para el area del flap completo, es decir, que cada
flap debe soportar una carga de;

w _T82T 391631
2 2

Adicional a este valor, el cual se debe multiplicar por el factor de seguridad de 1,50
segun las regulacién de la FAR 23, para comenzar a disefar bajo este valor que
sera de;

W = 391,63 161,50
W = 587,44 b

Para la construccion del flap, se debe tener en cuenta la distribucién de carga a
través de la cuerda del flap, segun la tabla 28, el flap en el punto inicial de la
cuerda debe soportar una carga igual a 2w por lo tanto se debe duplicar el valor
obtenido, lo cual quedaria;

w=587,441b*?2
w=1174,89 Ib

Este valor de carga, es el que debera ser soportado por la viga 0 miembro
principal en la estructura del flap completo, es decir, cada viga de flap debera
soportar una carga equivalente al valor anterior.

5.2 DISENO Y SELECCION DE LA VIGA:

Al dividir el valor de carga a través de la envergadura del flap se obtiene la carga
distribuida sobre la viga, y asi se procede a realizar el analisis estatico de esta
para determinar el tipo de material a utilizar, y la cantidad de soportes que debe
tener para unirla a la viga principal trasera del plano:
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b, =12,928 fi

% —1174,89/12,928
flap

Wl distribuida = 90’88 lb/.ﬁ

El siguiente analisis se realizo mediante el software de disefio MD Solids 3.1, el
cual proporciona la informacion de cargas resultantes en los apoyos, esfuerzos
cortantes de la viga y el momento flector que se genera en la misma. De esta
manera al realizar diferentes ensayos acerca de la localizacién de los soportes, se
concluyo, que la localizacion mas precisa y que genera menor esfuerzo es:

Figura 70 Distribucion de carga

Wy
AL £ B
VY Frry
X
(ft) o 3,2 9,7 12,9

Fuente: Los Autores.

Lo que significa que el soporte en A esta localizado a un 25% de la longitud total
de la viga del flap, y el soporte B esta al 75% de la longitud total.

En estos apoyos se obtuvieron las reacciones correspondientes para disefiar los
soportes o lugs de la viga del flap, estas reacciones son:

Ay =586,18 Ib
By =586,18 Ib

Posteriormente se hallaron los esfuerzos cortantes a través de la viga:
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Figura 71 Esfuerzos cortantes

290,82 295,36

D,DD/ Droo/ 1

-295,36 -290,82

X
(ft) 6,45 12,9
Fuente: Los Autores.
Por ultimo se hallo el momento flector:

Figura 72 Momentos Flectores.

465,31 465,31

0,00

« -14,65 0,00
(ft) 6,45 12,9

Fuente: Los Autores.

Se puede observar que los momentos y esfuerzos cortantes no son demasiado
grandes para la viga principal del flap, es decir que las consideraciones de disefo
para el material a escoger no deben ser muy grandes.

Bajo el criterio de otros disenadores de aviones ultralivianos, y segun el disefio
conceptual-preliminar de un avién agricola partiendo de los requerimientos del
USB 001-x; se establecié que el material mas adecuado para la conformacion
estructural del flap es el aluminio 2024 T3 clad, la viga principal del flap, se
desarrollo con este material de la siguiente forma.
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5.2.1 Forma de a Viga. Para la forma escogida en C, para el canal que va a
actuar como viga, se hallaron los momentos principales de inercia de la seccion y
los momentos maximos y minimos para obtener una estimacioén de los momentos
a los que puede estar sometida y la resistencia que puede generar.

Figura 73. Canal en C

Seccion 1
-3

eccion 2 A&

Seccion 3 t

Fuente: http://www.aluminum.com

Pero debido a la forma del perfil del ala, las secciones uno y tres se deben inclinar
cierto grado para no alterar la aerodinamica del perfil, por lo tanto quedo el canal
de la siguiente forma

Figura 74. Canal real

1in

T

386m - —4.—

a1

1in

Fuente: Los Autores
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- Momentos de inercia: A partir de esta geometria se hallaron los momentos de
inercia para el canal teniendo en cuenta estas inclinaciones.

» Pestana superior: Para hallar el area de esta parte superior del canal se
siguié un procedimiento sencillo para restar las areas de las partes uno, dos
y tres, para obtener el area deseada y el momento de inercia.

Figura 75. Pestana Superior

a7

0=z

oo

Fuente: Los Autores

Por lo tanto el momento de inercia para este segmento del canal quedo de
acuerdo a los valores del anexo D.3.

= Pestana Inferior: Para la seccion inferior se siguié el mismo procedimiento
anterior;

Figura 76. Pestana Inferior

oAt om

ood

0,13

014

0=

Fuente: Los Autores
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Los momentos de inercia estan determinados segun el anexo D.3.
» Canal completo: Posterior a estos momentos de inercia, se obtuvo el
momento de inercia completo de la seccidén, ya teniendo en cuenta la parte
central o la web del canal:

Figura 77. Canal Completo

=S

3,86 in

—1in

Fuente: Los Autores
Estos valores se especifican en el Anexo D.3.

De esta manera queda determinado el momento de inercia para la seccion en C
escogida para soportar las cargas del flap.

- Momento de Bending o Flexion: Debido a que es una seccion simétrica
respecto al eje Y, el momento de Bending o Flexidbn que puede presentar la
viga en los puntos mas criticos de las esquinas e y f, esta determinado por:

Figura 78. Canal del Flap

—1in

2,59

—1in

Fuente: Los Autores
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b

_—(My)x  (Mx)y

Iy Ix

Donde;

Mx; Es el momento que se genera sobre la viga, el cual tiene como eje de accion
el eje X.

My; Es el momento aplicado sobre la viga, cuyo eje de accion es Y, que en este
caso es 0, ya que no se aplica ningun tipo de momento.

Para estos dos puntos el esfuerzo de bending quedo de :

fb

b
b

~~t-

_ —(My)x 4 (Mx)y _

Iy Ix

(5583,721lb *in) *1,27in
0,6137 in*

=11,52 kips

=0+

Plastic Bending: Pocos disefios actualmente en aeronaves tienen en cuenta el
efecto de la plasticidad en los materiales, en este caso, se hizo el analisis de la
relacion entre el esfuerzo deformacién de las aleaciones comunes de aluminio
y los esfuerzos aparentes, lo que significa que la ultima fibra del material podra
soportar el esfuerzo ultimo mientras experimenta la tensiéon considerada, lo
cual es esencial para la elasticidad del material.

El término de plasticidad implica el rendimiento del material bajo una carga
constante, esta definido como la propiedad de mantener una deformacién
visible permanente sin llegar a la ruptura, en el disefio propuesto se sigui6é de
la siguiente forma:

Factor de la seccion (K): EI momento ultimo de Bending esta en funcién de la
forma, seccion transversal y el tipo de seccion:

Segun la ANEXO F.1, se hallo el factor de seccion (K) para la forma de la viga;

12 0.08

h

== =0,02 1_008
3,86 b

=0,08

Por lo tanto (K) = 1.3
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v Esfuerzo Aparente: Con el factor (K), y el tipo de material de la columna, se
hallo el esfuerzo aparente bajo las curvas de la ANEXO F.2, este es el valor

. Mc . .,
aproximado de - el cual es el esfuerzo correspondiente a la deformacion

lineal por el momento ultimo.
Para 2024 T3, y el factor de K =1.3

%z 72 ksi
1

v Mu: El momento ultimo permitido esta determinado por:

=M L
I ¢
Mu =172 ksi * 0.6137
2,59
Mu =17,06 ksi

v M.S: Por ultimo el margen de seguridad M.S para el punto “e” del canal es;

_Mu

mu

M.S

donde;

mu ; Momento ultimo aplicado de bending, en este caso sera igual a; fb.

M.S = Mu
mu
MS = 17,06 kips 3
11,52ksi
M.S =048

v M.S: El margen de seguridad para el punto “” es :
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_ Mu

M.S
mu
g= 19,53 kips 1
11,52ksi
M.S =0,69

Como el margen de seguridad es mayor que uno significa que estructuralmente va
a soportar las cargas, y adicionalmente el punto del canal mas critico es el punto
“e”, pero sin trabajar al margen de los limites establecidos.

5.2.2 Andlisis de esfuerzos cortantes para el flap completo. Usualmente se
realiza esta aplicacidén para estructuras que funcionan como superficies de control
como alerones, elevadores, flaps, slats, secciones de cola, etc. En el siguiente
analisis, si es afadida otro wing box u otra viga, la seccion se volvera
estaticamente indeterminada.

Para hallar los esfuerzos cortantes sobre la nariz del perfil, sobre la viga del perfil y
sobre la superficie trasera del perfil fue necesario partir de las siguientes
ecuaciones;

Figura 79. Perfil del Flap

Fuente: Los Autores.
a) D). Fz=0

P =(q,+q,—q,)*h
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b) > Mb=0
Pz*d:qn *2Al‘l +qr*2Ar

Sn*qn+hwqw —hw*qw+5,*q,

A A

n r

La solucién de estas ecuaciones simultaneamente proporcionara el valor del flujo
de los esfuerzos cortantes mencionados.

Se parti6 de los siguientes datos para el analisis del flap:

P. =967381b; carga de sustentacion

A, =2218 in*: area de nariz del perfil

A, =21,60in>; area posterior del perfil
t,,t, =0.025in; espesor de piel

t, =0.08in; espesor de la viga

S, =138in; periferia de la nariz del perfil
S, =24,09in; periferia posterior del perfil
h, =3,86in; altura de la viga.

d = 2,36 in; distancia de la carga de sustentacion a la viga
a) P.=(q,+q,—q,)%h,

967,38 =(q, +q,—q.)*3.86
250,611b/in=q,+q,—q,

b) P *d=gq,*2A, +q,*2A,

967,38%2,36 =q, *2(22,18) +¢q, *2(21,60)
2083 =q 44,36 +q, 43,2
2283—-¢q,43,2
= 4436
q,=51461b/in—q, 0,97
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c) Combinando a) y b);

250,61lb/in=q,+q, —q,

250,611b/in= (51,46 1b/in—¢q,097)+q, —q,
250,611b/in=51,46lb/in—q,197+q,,

q, =250,611b/in-51,46lb/in+q,1,97

q, =199151b/in+197¢q,

Sn *qn + hwqw - hW *qW + Sr * qr

A A

n r

138%q, 386%q, -386%q, 2409%q,
0.025 0.08 _  0.08 0.025

22,18 21,60

552 q,+4825q, —4825¢q,+963,6¢,
22,18 21,60
11923,2 g, +1042,2q, =-1070,18 g, +21372,64 g,

11923,2 g, +2112,38 ¢, —21372,64 q, =0

Reemplazando las ecuaciones, b), ¢) y d), se obtuvieron los valores de los
cortantes;

11923,2(51,46-0,97¢,) +2112,38(199,15+1,97¢ )~ 21372,64 ¢ =0
613567,87 —11565,50 g, +420680,47 +4161,38 ¢, —22,484¢, =0
| -1034248,34
T =T 4066
q,=139,26lb/in

De la ecuacién b) se obtuvo;

q, =5L461b/in—(0.97 *139,26)
q, =-83,621b/in

De la ecuacién c) se obtuvo;
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q, =199,15+1,97(139,26)
q, =473,491b/in

Fuente: Airframe Stress Analyzis

Al obtener los valores de ¢, ,q,,,q, l0os cuales son los valores de flujo de esfuerzo
cortante, se hallaron los valores en libras, de esfuerzo cortante f, para las tres
partes principales del flap, por lo tanto;

al) Nariz del flap:

q,=83,621blin

q,
f&‘l‘l =
tl‘l
83,62
fun = 0.025

f. =33441b/in’

a2) Cola del flap:

q, =139,26 [b/in

f, =1
tr
139,26
fo= 0.025

f,. =55701b/in’
a3) Viga del flap:

q, =473,49 b/ in

fsw q_”
t,
473,49
Jow = 0.08
f. =5918,62 psi
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5.2.3 Esfuerzos de momentos y cortantes maximo sobre la viga del flap. Para
estar completamente seguro de que la viga o canal en C del flap esta disefiado
bajo medidas correctas y que no va a sufrir deformaciones por las cargas estaticas
del avidn, se hizo una comprobacién mediante dos analisis sencillos de materiales
para vigas de aeronave.

— Buckling stress: Este analisis parte de la viga en planta, se debe considerar las
dimensiones de tres secciones, como se muestra a continuacién, es decir que
la viga se analiza como si fuese la unidn de tres ldminas planas uniformes.
Esta division de la viga se hace teniendo como referencia los dos soportes de
sujecién A y B de la viga para unir a la parte posterior del plano, y proporciona
una relacién de la magnitud del esfuerzo cortante aplicado y el que puede
resistir el material.

Figura 80. Vista frontal de la viga

15516 in
I :
1 1
won | [1] B :
1 1
38,76 n 77 B4 in 36,76 in
A B

Fuente: Los Autores

= Lamina 1 y lamina 3: Estas dos laminas se pueden trabajar al tiempo, ya
que poseen las mismas dimensiones. El esfuerzo critico de buckling F,,

para una lamina bajo un esfuerzo cortante se define por;
FX‘L‘I’ = KX *778' *E*(%)Z

. .y a , .
En primer lugar se hallo la relacibn de aspecto 3 para asi determinar el

coeficiente de buckling;

a_3876 1
b 386

Segun la ANEXO B.1. se debe escoger el tipo de anclaje o sujecion a la que va a
estar sometida la lamina, en nuestro caso, como la viga va a estar sujeta por los
cuatro extremos mediante remaches, se tomo como referencia la curva numero
cuatro de esta grafica, por lo tanto el K es;
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Luego se hallo la relacion del esfuerzo de buckling sobre el coeficiente de
plasticidad;

F,.
—= =22,50 ksi
7,

Con este valor, se hallo el valor real del esfuerzo de buckling para el material de la
viga que es aluminio 2024 T3 clad, segun la figura del anexo B.12. Seria de;

F, ., =185 kpsi

El margen de seguridad que determina la condicidn de resistencia estructural para
la lamina esta dado por:

Donde;

f..: es el cortante aplicado a la viga, por lo tanto quedo de:

18,50 kpsi
' 5918,62 Ib/in?
M, =212

Al ser mayor a uno el margen de seguridad, indica que la lamina no va a sufrir
deformacién bajo esa carga aplicada.

= |amina 2:

Para la lamina dos se siguié exactamente el procedimiento anterior, los resultados
fueron:
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Figura 81 Lamina 2

3,86 in

=] H

T B in

Fuente: Los Autores

a_ 77,64 ~90
b 386

F, ., =185 kpsi

18,50 kpsi 3
5918,62 Ib/in*
M.S =212

’ I . . g . a
Segun este analisis se puede concluir que la relacién de aspecto en las laminas —

no es critica para el esfuerzo cortante aplicado, ya que los factores hallados bajo
las curvas mencionadas anteriormente y los valores de esfuerzo obtenidos
proporcionan un margen de seguridad demasiado amplio, por lo tanto la viga o el
canal del flap no va a sufrir deformaciones bajo esta intensidad de carga.

~ Crippling Stress: Para realizar este andlisis se deben tener varios aspectos de
disefo en cuenta como son; el tipo de manufactura de la seccidén, se debe
saber si es una seccion extruida o formada, ademas del tipo de material,
también se debe tener en cuenta, que este analisis se realiza en secciones
delgadas, por lo que las medidas de la seccién deben ser tomadas desde la
linea central de cada elemento como se muestra a continuacién:
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Figura 82. Seccién Delgada

brn = 3,73 in

Fuente: Los Autores

El esfuerzo de crippling (F.,) esta definido por la siguiente expresion:

. D m*bn*F,,

T S bn*m
Se construyo la siguiente tabla para relacionar los 3 elementos de la seccion:

Tabla 29 Valores de Crippling

GRADOS
D
SEGMENTO|LIBERTAD| bn | tn |bn/tn|bn*tn| Fccn |tn*bn*Fcc
1 1 0,96/0,08 12 10,0768 17 1,3056
2 0 3,78/0,08/47,25/0,3024 27 8,1648
3 1 0,96/0,08/ 12 |0,0768 17 1,3056
z 0,456 61 10,776

Fuente: Los Autores
Se obtuvo:

F..=23,63 kpsi

El margen de seguridad esta definido por:
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Donde; fb: es el momento de flexion aplicado a la seccion en C

_ 23,63kips 1
Y 11,52kips
M, =105

Como el margen de seguridad esta por encima de uno, quiere decir que el
momento mas critico que hasta ahora se habia hallado que era el momento de
flexion, no va a deformar el canal del flap.

5.2.4 Sujecibn De Los Soportes A La Viga Del Flap. Como se explico
anteriormente, el punto de sujecién del flap, a la viga posterior del plano se
encuentra localizado en la nariz del flap, por esta razén se decidi6é que el lug fuera
una sola estructura en la nariz del flap como se muestra a continuacién:

Figura 83. Nariz del flap

3,06

\ATAT %%%%\
p

=

0,063

Fuente: Los Autores
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Con este dimensionamiento de la nariz del flap, se asegura que el espesor de esta
lamina y las dimensiones del didmetro del pin de sujecion y su respectivo bushing
estan bajo el margen de seguridad requerido, adicional a esto se ahorra espacio y
peso adicionalmente ya que se hacen dos estructuras en una sola, tanto la nariz
del flap como los sujetadores.

Para determinar que tipo de remaches se debe utilizar para unirlo a la viga
principal del flap se tuvo en cuenta que la distribucién de cargas en los remaches
no siempre es la misma en todos aunque teéricamente se plantee asi, por lo tanto
se encuentra el procedimiento en el ANEXO H.
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6 DISENO DE LOS ALERONES

Para el disefo de los alerones, se sigui6é el mismo procedimiento que se utilizo en
los flaps, a diferencia de este, los alerones poseen un area mas reducida y por lo
tanto las cargas que debera soportar serdn menores en un sentido, pero hay que
tener en cuenta el momento de bisagra el cual es el mas importante en esta
superficie de control.

6.1 FUERZA DEL MANDO DE CONTROL

Segun la FAR 23, Subparte C, Seccién 23.415, los sistemas de control como los
alerones, deben ser disenados teniendo en cuenta las cargas de rafagas en tierra
y de viento bajo el carreteo, segun esto, si la fuerza del piloto es inferior a la
descripcién expuesta en la Seccion 23.397, se debe seguir el calculo bajo la
regulacion en la seccion 23.415:

Sec. 23.397
The limit pilot forces and torques are as follows:

Tabla 30. The limit pilot forces and torques

Control Maximum forces to torques Minimum forces or
for design weight, W equal torques'®
to or less than 5,000
pounds
Aileron:
Stick------=-=mmmmmmm oo 67 10S.---=--m-mmmmmmm oo 40 Ibs
T L — 50 D in. Lbs.'%-meeeeee e 40 D in.- Ibs'
Elevator
Stick--------m-mmmm oo 167 Ibs.---------=-mmmmmmm e 100 Ibs
Wheel (symmetrical)------- 200 lbs.------=--=-=mmmmmmmoeee 100 lbs.
Wheel (unsymmetrical)'®- |--------mmmeeemmmmeee oo 100 lbs
Rudder---------------------m-- 200 Ibs.------=--=--=mmmmmmeeee [150 Ibs.]
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Fuente: http://www.airweb.faa.gov

En el disefio preliminar propuesto, no estan definidas exactamente las fuerzas que
debe ejercer el piloto sobre los mandos de control, ni tampoco esta definida la
fuerza de torque en la palanca de control, por lo tanto se asumid, que la fuerza
qgue debe ejercer el piloto sobre los diferentes mandos de control es menor a 67 b
es decir menor a la expuesta por la regulacién anterior, por lo tanto el Hinge
moment, 0 momento de bisagra limite, en la estructura de la superficie de control
del alerén se debe calcular bajo los parametros de la seccion 23.415 de la
regulacion FAR 23.

6.1.1 Hinge Moment. En esta seccién se especifica que el Hinge moment, en los
soportes de la superficie de control debe calcularse bajo la siguiente formula:

H=K*c*S*q

Donde H = Momento de bisagra limite

K = Factor de carga limite de momento de bisagra, para rafagas en tierra, como
se muestra en la tabla 32, un valor negativo de K indica que el momento tiende a
levantar la superficie, y un valor positivo de K indica que el momento tiende a bajar
la superficie de control.

¢ = cuerda media del alerén tras la linea de sujecion.

S = Area del alerén tras la linea de sujecion.

g = Presién dinamica no menor a una velocidad de disefio de 107,25 keas o
96.514 ft/s:

x W _
14.6 1//§+14,6_

14,6*%4/7,7860 +14,6 = 55,3389 ft/ s

Tabla 31 Factor de carga de bisagras

Surface K Position of controls
(a) Aileron---------------mmnmemeeeo 0.75 Control column locked or lashed in
------ mid-position.
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(b) Aileron-------------m-mmememeeeo +0.50  |Ailerons at full throw;
------ + moment on one aileron,
- moment on the other.

(c) Elevator------------=--m--meoemeen +0.75  |(c) Elevator full up (-).

(d) Elevator-----------=--m-mommmemen | omeeeen (d) Elevator full down (+).
(e) Rudder----------=--=--mnnmmmmeeeee +0.75  (e) Rudder in neutral.

(f) Rudder-------------mmmmmmmmmmooee | oo (f) Rudder at full throw.

Fuente: http://www.airweb.faa.gov

Area del Alerén: Para calcular este momento es necesario conocer el area total
expuesta al flujo de aire por parte del alerén, para asi determinar el esfuerzo
maximo que se va a generar en los mandos de control, por eso se debe conocer el
area del alerdn tras la linea de sujecién propuesta en el disefio, para determinar
esta area se siguio el siguiente procedimiento;

Craml = 1’377 ﬁ

balemn = 5,1 12 ﬁ
Saleron = 5’1 12 * 1,377
Saleron = 7’039 ftz

Figura 84 Alerén en planta

e T

HIMGE LINE

52

[ |
, 5112 |

Fuente: Los Autores

Donde S1, es el area determinada hasta la linea de bisagra o apoyo, y S2 es el
area expuesta al flujo de aire sobre el aleron. Existe una relacién de estas areas
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denominada como Aileron Balance® que es la relacién de control de la superficie
delantera del hinge line respecto a la superficie trasera de este, la cual es:

Ba =S—1=O.12
S2

A partir de esta relacion se hallaron las dos areas y por supuesto sus debidas
cuerdas medias.

S1+82=58,,.,
S1+82=17,039 ft*

Por lo cual, ﬂ =0,12
S2

S1=0,12*82;
(0.12*82)+ 52 =7,039
1,12*82="7,039

_ 7,039
§2= 412

S2=6,28 fi’

Por lo tanto el area S1 es igual a;

$1=0,12%52
$1=0,12%6,28
S1=0,754 ft*

En conclusién, se obtuvieron las siguientes medidas de planta del alerén;

Figura 85 Alerdn con linea de bisagra

-
[=012H

§
HIHGE LKE "

[f= 1,25 ft
|

I 5,112 |

* CAMARGO, Henry. MACEA, Felipe. QUINTERO, German. RAMOS, Jheiler. Op. Cit. Software
A- AAA.

% This PDF was created using the Sonic PDF Creator.

= |
SONIC,
:‘ To remove this watermark, please license this product at www.investintech.com



Fuente: Los Autores

Teniendo asi la medida del hinge line, y el area expuesta al flujo de aire, se hallo
el momento maximo de bisagra o sujecién que es:

H=K*c*S*q
Donde, S =6,28ft*
q=14961b/ ft’
c=125ft

K =0,50

H =0,50%1,25 f:*6,28 fi>*14.96 lbﬁz

H =58718 Ib* ft

Este valor de momento, debe ser el valor minimo que debe ejercer el piloto sobre
la palanca de control para maniobrar el alerdn, adicional a esto, la unién de
bisagra en este punto de la estructura también debe de resistir este valor.

Este valor minimo se toma como base para determinar el disefio del mecanismo
de control del alerdn, teniendo en cuenta que este valor de momento es el que
debe ser aplicado a la superficie de control.

6.2 DISENO DEL MIEMBRO PRINCIPAL DEL ALERON

De acuerdo con la regulacion FAR 23*', Apéndice A, Subparte 23.13, se deben
tomar en cuenta las cargas limites a las que esta sometido el aleron durante
cualquier tipo de maniobra.

Estas cargas limites determinan los esfuerzos de tension y compresién que debera
resistir la estructura interna del alerén, y mediante estas cargas se puede disenar
y escoger apropiadamente los materiales.

" FAR 23.13, Federal aviations regulations [on line]. Disponible en Internet: URL:
http://www.airweb.faa.gov/Regulatory_and_Guidance_Library/rgFAR.nsf/0/79237434F4279AD5852
56687006CA996?0OpenDocument
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6.2.1 Factor de Carga. En primer lugar se debe conocer el factor de carga limite
para la superficie del alerbn que se obtiene del diagrama V-n propuesto
anteriormente*?, posterior a esto segin las tablas 38 y 39, y figura 106
determinadas bajo regulacién FAR 23, se hallaron los valores de carga media
sobre la superficie del alerébn como se indica a continuacion:

Factor de carga; n, =44

1674 1b
wing loading; W/ =
8 8 /S 215 ft?

=7,7860

Por consiguiente, la carga de disefio de maniobra esta dada por:

(WS)DM —h *%

\"4 _ * — b
( S)DM =44%7 7860 =34.258 X

- Carga Media: Con este valor en la figura 92 se puede encontrar el valor de la
carga media sobre la superficie del aleron, que seria W:

42 CAMARGO, Henry. MACEA, Felipe. QUINTERO, German. RAMOS, Jheiler. Op.Cit. p. 188.
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Figura 86 Average Surface loading
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Fuente: http://www.airweb.faa.gov

Segun la curva (5) para el alerén, se tiene:

— s, kW
=0,466*n, /%W

_ b
15,964 /ﬂ ,

~ Carga Total: Con este valor de carga media sobre la superficie del alerdén se
puede encontrar la carga total sobre la superficie de todo el alerén que debera
soportar durante cualquier maniobra;

Saleronex = 14’078.ﬁ2
5,96 Atz
=15,964*%14,078
w=224,7411b
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Este valor de la carga w, es la que debera ser soportada por la viga o miembro
principal en la estructura del alerdn, pero se debe multiplicar por un coeficiente de
seguridad de 1,50 segun la regulacién FAR 23.

w*1.50 =
224,741*%1.50 =
337,1111b

Con este valor de carga se debe comenzar el disefio de los miembros principales
del aleron.

Al dividir este valor de carga a través de la envergadura del flap obtenemos la
carga distribuida sobre la viga, la cual seria de:

Wdistribuida = 337’1 11 lb/s,l 12 ﬁ
W ssiribuiaa = 03945101 ft

Y asi se procede a realizar el andlisis estatico de esta para determinar el tipo de
material a utilizar, y la cantidad de soportes que debe tener para unirla a la viga
principal trasera del plano.

6.3 VIGA PRINCIPAL DEL ALERON

Este andlisis se determino mediante el software MD Solids 3.1; en las
aproximaciones de distancias para los soportes que se realizaron, se tuvo en
cuenta la distancia entre los mismos para que generaran los esfuerzos cortantes y
momentos menores, ademas de las reacciones en los soportes, se concluyo que
la localizacion equidistante entre los soportes, proporciona las condiciones mas
apropiadas es decir, al 25 y 75% de la longitud total del alerén.

Las reacciones halladas en los soportes corresponden a:

Cy =167,85 b
Dy =167,59 Ib

Segun el analisis en el software MD Solids 3.1.
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Figura 87 Esfuerzos cortantes

83,89 83,83

I/

-83,96 -83,76

X
(ft) 2,56 5,11

Fuente: Los Autores.

Figura 88. Momento de flexion

53,61 53,44

0,00 0,00

« -0,08386 0,00

(ft) 2,56 5,11

Fuente: Los Autores

El momento que se genera en los apoyos del alerdn es relativamente bajo, lo cual
indica que la seccidon en c de la viga escogida para el flap puede ser utilizada en el
alerén, adicionalmente puede ser de menor espesor, para hallar las dimensiones
totales del canal partimos de este momento de 53,61 b * ft, que es igual a:

M =53,6llb*ft*112 e
t

M =643321b*in

Como es sabido, las superficies de control se desarrollaron bajo el mismo proceso
de disenfo, la Unica diferencia entre estas dos superficies, es que debido a que el
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alerdn soporta unos esfuerzos mucho menores a los del flap, el espesor del canal
del alerén es la mitad del espesor del canal del flap, para asi disminuir un
porcentaje en el peso total del plano.

6.3.1 Forma Del Canal. Al igual que el flap se siguié el procedimiento para hallar
el momento maximo de flexion y su margen de seguridad, para esto se hallaron
los momentos de inercia totales de una seccidén en C pero con espesor de 0,04 in:

- Momentos de Inercia se explican en el anexo D.4.

=g

3,36 in

Figura 89 Canal del Aler6n

—1in

Fuente: Los Autores

- Momento De Flexion.

—(My)x | (Mx)y _

Iy Ix

(643,321b * in) *1,04in
0,271 in*

fb=

=0+
fb = 2,45 kips
- Plastic Bending.

= Factor de la seccion ( K ): El momento ultimo de Bending esta en funcién de
la forma, seccion transversal y el tipo de seccién:

2_004_ oo 004
h 386 b

=0,04

Por lo tanto (K) = 1.4
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a) ConAl2024 T3, yK=14

%z 78 ksi
1

= El momento ultimo permitido esta determinado por:
Mu = 8,16 ksi

= Por ultimo el margen de seguridad MS para el canal es;

Mm.s = Mu
mu
§= 8,16 kips _q
2,45 ksi
M.S =232

6.3.2 Analisis De Esfuerzos Cortantes Para El Aleron Completo.

andlisis para hallar los esfuerzos cortantes al igual que en el flap:
Se parti6 de los siguientes datos para el analisis del alerén:

P, =240,26 Ib; carga de sustentacion

A, =2218in*; area de nariz del perfil

A =21,60in>; area posterior del perfil
t,,t, =0.025in; espesor de piel

t, =0.08in; espesor de la viga

S, =138in; periferia de la nariz del perfil
S, =24,09in; periferia posterior del perfil
h, =3,86in; altura de la viga.

d = 0,55in distancia de la carga de sustentacion a la viga

Se realizo el

Reemplazando las ecuaciones, se obtuvieron los valores de los cortantes;

q. =21,621b/in

De la ecuacién b) se obtuvo;
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q,=297lb/in—(0.97*21,62)
q,=-181blin

De la ecuacién c) se obtuvo;

q, =59,27+1,97(21,62)
q, =101,86 [b/in

a) Nariz del aleron:

q,=181b/in
f,, =720 1blin’

b) Cola del alerén:
g, =21,621b/in

f, =864.81b/in’
c) Viga del aleron:

q, =101.86 Ib/in
f., =127325 psi

6.3.3 Buckling Stress.

Figura 90 Viga en vista frontal

1,34 in
| :
1 1
seen | [1] [2] |
! !
15,33 in 30,68 in 1533 in

Ly
=

Fuente: Los Autores
- LAMINA 1Y LAMINA 3:

Estas dos laminas se pueden trabajar al tiempo, ya que poseen las mismas
dimensiones. El esfuerzo critico de buckling F. . para una lamina bajo un esfuerzo

cortante se define por;
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F,, =K, *1, *E*(%)z

a_1533 .
b 386
K. =52

Fvcr _ 6 0’04

" =5,2%(10,5*%10 )*[ Agd
Fvcr .

— = 5,86 ksi

7,

Con este valor, se hallo el valor real del esfuerzo de buckling para el material de la
viga que es aluminio 2024 T3 clad,

F, ., =6 kpsi

El margen de seguridad que determina la condicién de resistencia estructural para
la lamina esta dado por:

FYCI'
M =21
fSW
_ 6 kpsi 3
Y 1273,25 b/ in?
M, =371
- LAMINA 2:

Para la lamina dos se siguié exactamente el procedimiento anterior, los resultados
fueron:

a_3068
b 386
K, =5
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Fo _ 65004/ Y
7_5*(10’5*10)*( A86j

F,.
~ = 5,63 ksi

s

F, ., =65 kpsi

FYCI'
M =21

fsw

_ 6,5 kpsi 3
Y 1273,25 b/ in?
M, =410

6.3.4 Crippling Stress.

Figura 91 Seccién Delgada

Fuente: Los Autores

in

—i—h——————————
o
3
n
[=]
o
]
=

br = 0,02 in
I
| ©

bn= 382

El esfuerzo de crippling F,, se hallo de la misma manera:

Figura 92 Valores de Crippling

GRADOS
D
SEGMENTO|LIBERTAD| bn | tn |bn/tn| bntn Fcen tn*bn*Fcc
1 1 0,98|0,04| 24,5 |0,0392 17 0,6664
2 0 3,82|0,04| 95,5 |0,1528 27 4,1256
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3 1 0,98/0,04| 24,5 |0,0392 17 0,6664
Y= 0,2312 61 5,4584

Fuente: Los Autores

El esfuerzo ultimo admisible de crippling es:

5455
00,2312
F.. =23,60 kpsi
FC c
M, = -1
fo
_ 23,60kips 1
Y 2,45kips
M, =8,63

Como el margen de seguridad esta por encima de uno, quiere decir que el
momento mas critico que hasta ahora se habia hallado que era el momento de

flexion, no va a deformar el canal del alerén.
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7 DISENO DE SLAT

Por falta de un dimensionamiento adecuado en los trabajos de grado anteriores
concernientes al USB 001-X, se opto por investigar disefios predeterminados de
estas superficies sustentadoras, se encontraron perfiles de slats comerciales que
son los mas utilizados.

La compafia de aeronaves “Zenith Aircraft Company”® la cual es una comparia
especializada en el disefio de aeronaves “STOL” (Short Take off Landing), fue
quien realizo el disefio de este slat, el cual fue tomado como base principal, para
adaptarlo a las necesidades de disefno para el USB 001-X. Cabe notar que, segun
la regulacién FAR 23* no existen parametros definidos para determinar fuerzas
aerodinamicas en superficies especiales como slats, slots o spoilers, sino que
deben certificarse mediante datos experimentales.

Como es sabido, el USB 001-X esta disenado con un slat fijo en el borde de
ataque del plano, la siguiente iteracién fue hecha para determinar la curvatura del
borde de ataque del slat.

*8 Zenith Aircraft Company, [on line]. Disponible en Internet: URL:
http://www.zenithair.com/stolch801/index1.html

** FAR 23.459, Federal Aviation Regulations, [on line]. Disponible en Internet: URL:
http://www.airweb.faa.gov/Regulatory_and_Guidance_Library/rgFAR.nsf
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Figura 93 Curva del slat

Fuente: http://www.zenithair.com/stolch801/data/8xs-1.pdf
Mediante un proceso similar al anterior, se hallo la curva inferior del slat, partiendo
l6gicamente de las longitudes propuestas inicialmente

Figura 94 Parte inferior del slat

Xmm| Ymm
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Fuente: Los autores "
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7.1 DISENO DE LA ESTRUCTURA PRINCIPAL DEL SLAT

Partiendo de las medidas obtenidas, y del disefio original del slat, este se
configuro con dos canales pequenos los cuales van a soportar la fuerza de
sustentacién que este genera, debido a que las dimensiones generales del slat
son pequefas, las costillas de este no soportan altas cargas, lo que hace
necesario utilizar la siguiente configuracion:

Figura 95 Slat general

Fuente: Los Autores

Con esta medida de la cuerda del slat, se comenzaron a calcular los valores mas

importantes para la configuracién total de los canales y sus costillas. Por lo tanto
se tiene que:

Sslat = CS *bx
S =0,895f*18,04 1
S =16136 fi’

La fuerza de sustentacién que debe soportar cada slat** es de 251,84 LB, por lo
tanto el slat posee una distribucion uniforme de carga a través de su envergadura.

L
w=—

b
_ 251,84
W= /8,03

w=13.98 b/ ft

4 CAMARGO, Henry. MACEA, Felipe. QUINTERO, German. RAMOS, Jheiler. Op. Cit. p.132.
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- Andlisis Estatico.

Para el analisis estatico, el slat se dividié por la mitad, pero a su ves teniendo en
cuenta la equidistancia entre los soportes de unién al plano del avién. En la
siguiente figura, se especifican las distancias entre las costillas de un ala, las
cuales, sirven de apoyo para fijar el slat en cuatro puntos, como se determino en el
disefno previo.

Figura 96 Vista frontal de la viga

18,03 FT

[« [
17875 ft 17858 ft

36 ft T2t 10,5 ft 14,4 ft

FUNTOS DE APOY 0 ATRAYES DE LA ENWVERGADURA DEL SLAT

Fuente: Los Autores

Con estas distancias se analizo el slat en dos secciones dividas por la mitad como
se muestra a continuacién:

Seccion 1y Seccién 2:

Figura 97. Distribucion de cargas

W

A 0 B
Yy Yy
X ER
(fty o 3,6 7,2 9,

c 0 DN
NN A%
9,02 10,8 14,4 18,04

Fuente: Los Autores.
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Posterior a esto se hallaron las reacciones en los puntos donde va a estar
sujetado el slat, estos puntos de sujecion son a su ves la localizacién de las
costillas principales del plano, por lo tanto las reacciones son:

Ay =Dy =188,46 Ib
By=Cy=62821b

Para determinar el diametro de los bolts, se partié6 de las reacciones halladas
anteriormente, como es sabido se comienza el disefio con el valor de carga mas
grande, y las distancias entre los bolts se obtuvo mediante construccion
geomeétrica, para determinar la geometria y localizacién de estos pernos se siguid
el siguiente procedimiento:

~ Localizacién de la Carga.

Esta superficie hipersustentadora, tiene un principio de funcionamiento muy
sencillo, groso modo, la funcién del slat es permitir que el avién obtenga un alto
angulo de ataque mientras vuela a velocidades bajas, esto lo logra mediante la
reduccion de areas que se genera entre el borde de ataque del plano y la parte
interior del slat, creando de esta manera un efecto de venturi, lo que acelera la
velocidad de flujo que pasa a través de este canal, logrando asi una reducciéon en
la perdida del plano a altos angulos de ataque y baja velocidad.

Como se puede observar en la siguiente figura, el slat comienza su desempeno en
el momento en que el perfil comienza a incrementar su angulo de ataque.

Figura 98 Perfil y slat

Fuente: http://www.zenithair.com/stolch801/design-wing.html

Por lo tanto el slat de posicion fija comienza a trabajar y a generar sustentacion
luego de un angulo de ataque determinado.

Por esta razén se analizo el perfil del slat respecto a la posicién de la cuerda, es
decir, que la maxima fuerza de sustentacion que se genera, sera cuando el perfil
alcance su mayor angulo de ataque y por su parte la cuerda del slat este lo mayor
horizontal posible.
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Bajo el criterio de analizar el perfil del slat como un perfil aerodinamico, se opto
por hallar el centro de cargas de este, respecto a la distribucién de la sustentacién
a través de la cuerda del slat, similar al procedimiento realizado en el primer
capitulo de este documento, para este perfil quedo de la siguiente manera:

El centroide de un area triangular:

x:%b

Figura 99 Carga sobre la cuerda

¥
Lox= 3576 -

c=1073in

Fuente: Los Autores

Para determinar, la carga que deben soportar los angulos principales del slat, se
sigui6 el mismo procedimiento que en el capitulo dos, acerca de cargas en los ejes
yz, por consiguiente se obtuvo el valor de la carga asi:

Figura 100 Angulos del slat

c= 10,73 in

Fuente: Los Autores.
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7.1.1 Calculos de los Bolts. Se asumi6 que la distribucién va a ser similar que la
del flap debido a su perfil aerodinamico. El valor de esta carga Ay es la reaccion
hallada anteriormente en la seccion 5.1.2. la cual se produce al unir el slat a la
viga principal

Teniendo esta distribucidon de la fuerza, se realizo el analisis para hallar el
diametro de los bolts requeridos, como se explica en el ANEXO H, también se
hallo un centro de gravedad para los dos remaches en dos laminas de espesor
constante.

Figura 101 Seccién de remaches

1in
% -
+ + '

| | Ay = 13845 b

-

Fuente: Los Autores

1]
1]

Por lo tanto se tomo un bolt de acero, con diametro de 0.25 in.

7.1.2 Calculo del Angulo 1. En primer lugar, se multiplica la carga por el factor de
seguridad, para comenzar a disefiar con ese valor:

Pz =251,841b*1,5
Pz=377,76 Ib

Para el angulo 1 se tiene que:

3,423

Pz, * Pz

Pz, =184,72 Ib

Con este valor de carga se hallo, el valor de la carga distribuida sobre toda la viga
del flap para este angulo, se obtuvieron los siguientes valores:

Pz,

w=—
bslar

w= w =10,2391b/ ft
18,04 f1
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Conociendo este valor de carga distribuida sobre toda la envergadura, se realizo el
analisis estatico para determinar los esfuerzos cortantes y los momentos
resultantes sobre este angulo en L, al igual que en la seccién anterior, se dividio la
viga en dos para realizar el andlisis, por lo tanto la carga distribuida debe estar a la
mitad.

- Momentos de Inercia: A partir de esta geometria se hallaron los momentos de
inercia para el angulo teniendo en cuenta todas sus dimensiones e inclinacién,
mediante el software Solid Edge se obtiene:

Figura 102 Anguloen L

b —{f— 0.04in

i o —

_1in_|

Fuente: Los Autores

Este angulo, se escogié en L bajo medidas estandar, y sus inercias se observan
en el anexo D.5.

- Esfuerzo de Flexion: Aunque el angulo posee los dos lados iguales, la posicion
espacial de este hace que sea una seccidn asimétrica para el analisis, por lo
tanto el momento de bending se obtuvo mediante la siguiente ecuacion:

_ — (Mylx + MxIxy)x + (MxIy + Mylxy)y
IxIy — (Ixy)®

o

Debido a la inclinacién del angulo, el momento que se genera alli, se debe
descomponer en dos direcciones (X, Y), por lo tanto es de :

Mx =M *cos38°
Mx =398,16*0,788
Mx =313751b*in
My =M *sin 45°
My =245131b*in
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—(245,13*0,017 +398,16 *0,009) * 0,55 + (313,75 * 0,043 + 245,13*0,009) * 0,28
0,017 *0,043 - (0,009)°

fb =
fb=0,89 kpsi

— Plastic Bending: Mediante el andlisis de plasticidad, similar al realizado en la
seccion tres del flap, se hallo el margen de seguridad para el slat

= Factor de la seccion (K): El momento ultimo de Bending esta en funcion de
la forma, seccion transversal y el tipo de seccidn:

Segun el ANEXO F.1, se hallo el factor de secciéon (K) para la forma de la viga;

L
b1

Por lo tanto (K) = 1.55

%:88 ksi
Il

El momento ultimo permitido esta determinado por:
Mu =290 ksi

Por ultimo el margen de seguridad M.S para el canal es;

Mm.s = Mu
mu
g= 2,90 kips 1
0,89 ksi
M.S =223

7.1.3 Calculo del Angulo 2. En este caso, la carga que debera soportar el angulo
2 se definié por:

Pz=Pz, + Pz,

Pz, = Pz— Pz,

Pz, =377,76 Ib—184,77 Ib
Pz, =192,99 Ib
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La carga distribuida en esta seccién de la viga es:

P
W=
bs
192,99
w=
18,04

w=10,69 Ib/ ft

Figura 103 Angulo en C

73 .4:-t [T

1,244 in

0,04 in |

0,75 in

Fuente: Los Autores
- Momentos de Inercia:

Para este angulo se siguié el mismo procedimiento que en el angulo 1 los
resultados obtenidos se especifican en el anexo D.5.

M =415,21b*in

Mx =M *cos38°
Mx =415,2%0,788
Mx =327,18 Ib*in
My = M *sin 45°
My =29359 Ib*in

- Esfuerzo de Flexién:

= (Mylx + MxIxy)x + (Mxly + Mylxy) y

Jo Ixly — (Ixy)®

fb =1,37 kpsi
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- Plastic Bending:
Factor de la seccién ( K): segun la figura del Anexo F.1., para la forma de la viga;

12 _0.04 0,032 t_1:0,04:0’05
h 1,249 b 0,75

(K)=1.3
Para 2024 T3, y el factor de K =1.3

Mc

— =64 ksi
I
Mu = 64 ksi* 0,020
0,77
Mu = 1,66 ksi

Por ultimo el margen de seguridad M.S para el canal es;

M.S = @
mu
M.S=021

Con estos valores se asegura que los angulos del slat no van a fallar,. Por lo tanto
se hizo el dimensionamiento de los mismos con las caracteristicas del material
mencionadas anteriormente.
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8 DISENO STRUTS
8.1 STRUT DELANTERO.

Para el disefio de este componente se utilizara las caracteristicas del acero 4130
X, debido a su gran uso en el medio aeronautico, por tener una gran confiabilidad
por todos los estudios que le han realizado en evolucién de la aviacion mundial,
para el coeficiente de fijacion al final de la columna (c), que es esencial para el
desarrollo del disefio del strut, se toma del ANEXO F.3.

La longitud de la columna se determina para seguir con el proceso del disefio.

Figura 104 Longitud del strut delantero

L =110,2 in

F.S.

Fuente: Los autores.

L, =+/(93.84)* +(55,15)°
L, =108.84 in

L =1/(108.84)* +(17.05)°
L=1102in

Con la longitud de la columna 110.2 pulgadas y restandole las medidas del lug que
va a la viga y el lug que va al fuselaje, cuya medida es de 3 pulgadas cada uno, la
distancia total final es 104.2 pulgadas, con el coeficiente ¢ = 1, y con la fuerza que
la columna soportara que es 9039 libras, se podra hallar el diametro y el espesor
de la columna en el ANEXO F.4

Al llevar los datos ya mencionados a la figura se logra determina que el diametro
de la columna es 2.5 pulgadas, su espesor es de 0.083 pulgadas y el material es
acero 4130X. También se determina la fuerza que se da en la figura Pa= 11800
libras.
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Margen de Seguridad.

M.S = Fa_ 1
P
§= 11800 Libras 1
9039 Libras
M.S=030>0.2

Para hallar L'/ p, se debe determinar primero L'y p.

L
L'=—
Je
1= 104.2 pul
J1
L'=104.2 pul.

Para determinar p, se necesita el diametro y el espesor, con estos valores se
dirige ANEXO F.5.

0 =0.8550

Se halla de igual forma el area: A =0.6302

L' 1042Lb

= =121.87;Con este valor se halla Fc, ANEXO F.3
p  0.8550

El valor de Fc de acuerdo a la figura es 18900 Lb.

Pa=Fc*A
Pa =18900*0.6302
Pa =11.847,76 pulgadas.

Margen de seguridad.

M.S = Pa _ 1
P
g 11847.76 Libras 1
9039 Libras
M.S=031>02
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8.1.1 Soporte Lug Viga Delantera.

Para el disefio de este componente se debe tener en cuenta lo siguiente, la fuerza
que van a soportar el angulo, cual es la sujecion tanto a la viga como al lug, la
cantidad de remaches que necesita la sujecion, es importante tener en cuenta
que la lamina de la viga tiene un espesor de 0.04 pulgadas, luego la  distribucién
de la fuerza a través de los remaches se debe hacer de tal manera que la lamina
no sufra dano alguno.

F= 9039 libras * 1.15= 10.394.85 Libras

Pbru= 984 Libras

Tabla 32 Analisis de la fuerza en los remaches de la unién del angulo y la viga.

F= 9039 Ftotal = 10394,85 angulo
Mcg = 10083 Fbru = 114000
D= 0,25 Pall= 1555 Pbru = 2850
t= 0,04 t= 0,125
Fbru = 123000
Pbru = 984
remaches r rn2 F Ftotal | lamina MS |Rivet MS | Angulo MS

a 4,4 19,36 283 |786,90 0,25 0,98 2,62

b 3,4 11,56 218 |722,64 0,36 1,15 2,94

c 2,42 5,86 156 |659,66 0,49 1,36 3,32

d 1,45 2,10 93 597,33 0,65 1,60 3,77

e 0,59 0,35 38 542,06 0,82 1,87 4,26

f 0,59 0,35 38 542,06 0,82 1,87 4,26

g 1,45 2,10 93 597,33 0,65 1,60 3,77

h 2,42 5,86 156 |659,66 0,49 1,36 3,32

i 4,4 19,36 283 |786,90 0,25 0,98 2,62

j 3,4 11,56 218 |722,64 0,36 1,15 2,94

k 4,4 19,36 283 |786,90 0,25 0,98 2,62

I 3,4 11,56 218 |722,64 0,36 1,15 2,94

m 2,42 5,86 156  |659,66 0,49 1,36 3,32

n 1,45 2,10 93 597,33 0,65 1,60 3,77

f 0,59 0,35 38 542,06 0,82 1,87 4,26

o 0,59 0,35 38 542,06 0,82 1,87 4,26

p 1,45 2,10 93 597,33 0,65 1,60 3,77

q 2,42 5,86 156 |659,66 0,49 1,36 3,32

r 3,4 11,56 218 |722,64 0,36 1,15 2,94

s 4,4 19,36 283 |786,90 0,25 0,98 2,62
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Fcada = 504,15
Fuente: Los autores.

Figura 105 Angulo de soporte strut delantero y viga.

Fuente: Los autores

M., =10394.85%0.97 pul
M., =10.083libras.pulgada

Numero de remaches: 20, con un diametro de 4, material aluminio 2117-T3.

_10.083libras
“8 20
H,, =504.15libras

H

Se obtiene I, que es la sumatoria de los radios al cuadrado.
I = Zrz

I =(0.59%)+(1.45%) + (2.42*) + (3.4*) + (4.40%) + (0.59%) + (1.45%) + (2.42*) + (3.4%) + (4.40*) +

(0.59%) + (1.45%) + (2.42°) + (3.4%) + (4.40%) + (0.59%) + (1.45%) + (2.42°) + (3.4%) + (4.40%)
[ =157

Fc. que es la fuerza con el radio critico.
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_Mr

FC
1
_10082.18Libras * 4.40Pulg adas
< 157

F.=282.55Libras

F,., =282.55+504.15

total
F_ =786.76Libras

total
Margen de seguridad para la lamina de la viga.

984

T 78676
M.S=025>02

Margen de seguridad para el remache

s 1555
786.76
M.S=097>0.2

8.2 STRUT TRASERO.

La longitud de la columna se determina para seguir con el proceso del disefo.

Figura 106 Longitud del strut trasero.

L =109,87 In

R.S.

Fuente: Los autores.

L, =+/(93.04)* +(55,15)°
L, =108.84 pulgadas.
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L =+/(108.84)* +(15.03)°
L =109.87 pulgadas.

El material que se escogi6 para el strut trasero es aluminio 2024 T3, debido a la
fuerza axial que se genera, se escoge el coeficiente c=1; para completar todos los
datos necesarios para el desarrollo del strut.

Con la longitud de la columna 109.87 pulgadas y restandole las medidas de los lug
y sus medidas son 3 pulgadas para cada uno, la distancia final total es 103.87
pulgadas, con el coeficiente c=1, y con la fuerza que la columna soportara que es
932 libras, se podra hallar el diametro y el espesor de la columna en el ANEXO
F.1

Al llevar los datos ya mencionados a la figura se logra determina que el didmetro
de la columna es 2.5 pulgadas, el espesor es de 0.049 pulgadas y el material
aluminio 2024 T3; se determina la fuerza que se obtiene en la figura C4.6, Pa=
1900 libras.

Margen de Seguridad.

M.S = ﬁ—l
P
§= 1900 Libras 1
932 Libras
M.S=10>02

Para hallar L'/ p, se debe determinar primero L'y p.

po L
c
. 103.87 pul
L'=——F—
Vi
L'=103.87 pul.

Para determinar p, se necesita el didametro y el espesor, con estos valores se
dirige al ANEXO F.4

0 =0.8667
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Se halla de igual forma el area: A=0.3773

L :M =119.84; Con este valor se halla Fc, en el ANEXO F.4
p 08667

El valor de Fc de acuerdo a la figura es 6200 Lb.

Pa=Fc*A
Pa =6.200%0.3773
Pa =2.339,26 pulgadas.

Pa

MS=—-1
P
M = 2.339.26 Libras 1
932 Libras
MS=15>02

8.2.1 Soporte Lug Viga Trasera.

Para el desarrollo de este componente se determinara los mismos requisitos que
para el soporte del lug de la viga delantera.

F= 932 libras * 1.15= 1071.8 Libras
Pbru= 615 Libras,

F= 932 Libras esta fuerza se descompone en X & Y, con un angulo de 30.41°,
dando como resultado:

X =sena *932libras
X = sen30.41°%932[ibras
X =471.76Libras

Y =cosa *932libras
Y =c0s30.41°*%932[ibras
Y =803.70Libras

Las distancias en X=2.26 pulgadas y en Y=1.92 pulgadas.
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Tabla 33 Andlisis de la fuerza en los remaches y lamina de la viga.

F= 932 Ftotal = 1071,8

Mcg = 477

D= 0,15625 Pall = 596

t= 0,04

Fbru = 123000

Pbru = 615

remaches r rh2 F Ftotal |lamina MS |Rivet MS
a 0,315 0,10 5 63,32 59,71 17,83
b 0,945 0,89 14 72,47 52,04 15,45
c 0,315 0,10 5 63,32 59,71 17,83
d 0,945 0,89 14 72,47 52,04 15,45

1,98
Fcada 119,230

Fuente: Los Autores

M, =—(2.26*%471.76)+(803.70*1.92)

c.g -

M., =476.92libras.pulgada

Numero de remaches: 4, con un diametro de 5/32, material aluminio 2117-T3

_ 476.92libras
cg f
H,, =117.94libras

V. = 803.70
’ 4
V., =200.94Libras

Se determina | que es la sumatoria de los radios al cuadrado.
I = Zrz

1 =(0.315%)+(0.945%) + (0.315%) + (0.945%)

I =198

Fc. es el la fuerza con el radio critico.
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_Mr

FC
1
F o= 476.92Libras *0.945 Pulg adas
< 1.98

F.=254.88Libras
D F, =117.94+254.88 =372.82Libras
_ 59

37282
M.S=059>02

z F, =200.94 +254.88 = 455.82Libras

596
455.82
M.S=0.30>02
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9 ANALISIS DE FATIGA

De acuerdo a la simulacion realizada en ANSYS se concluyo que los soportes de
la sujecién a los struts son las partes que tienen mayor tendencia a fatigarse, tanto
la viga trasera como la viga delantera soporta muy bien las cargas, en la parte de
la unién del strut con la viga delantera se recomienda aumentar el espesor de la
lamina para un mejor comportamiento de la estructura.

Para mas informacién ver simulacion anexo al CD del proyecto de grado.
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CONCLUSIONES

Se trabajo una metodologia propia involucrando todas las fuentes de
informacién consultadas, para lograr el disefio de la estructura de los planos
del avion USB 001-X.

Los procesos iterativos dentro del proyecto tuvieron gran relevancia ya que
fueron la base fundamental para lograr la optimizacion de la estructura.

Los materiales que se utilizaron en la investigacion fueron las aleaciones de
aluminio 2024 T3 y 2117, y la aleacién de acero 4130X, debido a que sus
propiedades mecanicas y su peso fueron las mas favorables para lograr la
eficiencia del disefio.

Para lograr un equilibrio en la distribucion de las cargas sobre la viga, la
posicion del strut del caso 4 fue la mas 6ptima y determino la longitud del
strut que era una limitante dentro del disefo.

Se logré una distribucién balanceada de la estructura mediante el analisis
de las bahias del plano, por medio de un proceso iterativo de las variables
respectivas para asi lograr que las cargas ejercidas sobre la estructura
fueran tolerables.

Este disefio esta sujeto a las regulaciones aeronauticas colombianas,
basados en las especificaciones de la FAR 23.

El disefio estructural se baso en los andlisis de buckling y crippling para
laminas planas, por lo tanto las cualidades de resistencia y de peso son las
mas adecuadas para el disefio.

Es posible llegar a construir este prototipo en nuestro pais, ya que los
materiales a utilizar son asequibles en el mercado aeronautico.
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