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Ningun componente fall6 segln lo establecido en la teoria de maximo esfuerzo ni pandeo lineal.
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INTRODUCCION

La fabricacion y disefio de aeronaves no tripuladas en la industria aerondutica ha traido
diferentes beneficios consigo, como reduccidn de tamafio, costos y/o peso, posibilitando su uso en
areas con necesidades especificas como el sector agropecuario, donde es indispensable un tamafio
menor, un bajo costo y facilidad de operacién en zonas de dificil acceso. Por lo tanto, los UAV
requieren una estructura capaz de soportar las cargas de una operacion normal e inusual sin
afectar la operacion de la aeronave, por ende, cuando se trata de este tipo de condiciones los
materiales compuestos presentan mejores propiedades que los materiales cominmente
empleados, como metal o madera. Asi pues, dos ejemplos de UAV integrados por materiales
compuestos son el Mugin EV350 (Mugin UAV, 2022) y el ALTI Transition (PX4 Autopilot,
2021), ademas de disefios estructurales de componentes de la aeronave SkyCruiser (Castro,

Coronado, & Luis, 2013) y atmosfera | (Barona, Farias, Osma, & Osorio, 2017).

En relacion con las necesidades expuestas, se disefia la aeronave HyVProp que es de
transicion con una configuracién hibrida, que carece de una estructura. En este sentido, este
proyecto tiene como objetivo el disefio preliminar de la estructura de la aeronave HyVProp en
materiales compuestos avanzados, para cumplir este objetivo se plante6 una metodologia
empirico-analitica que inicia con la estimacion de cargas criticas de la aeronave, el disefio de la
configuracion estructural, la seleccion de los materiales y su configuracion, para posteriormente
realizar el analisis de elementos finitos en el que se evaltan los esfuerzos, deformaciones, pandeo
y factores de seguridad; seguido de la verificacion del peso total de la estructura. Es importante
destacar que el disefio se regira por la normativa australiana sobre aeronaves no tripuladas

(Autralian goverment- Civil aviation safety authority, 2002) y no incluird la evaluacion de
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uniones pernadas o pegadas, ademas de no comprender la construccion del avidn, ya que se trata
de un disefio preliminar. Igualmente, este proyecto incluye la elaboracion de un catalogo ilustrado

de partes (IPC).

En conclusion, el andlisis realizado comprobé que la aeronave HyVProp cuenta con una
estructura y materiales adecuados para todas las cargas experimentadas durante la operacién
normal y condiciones criticas, obedeciendo la normativa actual y los pesos estipulados en el

disefio conceptual (Castillo, Galeano, & Sanchez, 2021).



Capitulo 1
Antecedentes
Disefio estructural del fuselaje, ala central y unién ala-fuselaje para la aeronave no

tripulada (UAV) Skycruiser X1

Este trabajo de grado presentado por Nicolds José Castro Latorre, William David
Coronado y Luis Eduardo Pérez, ingenieros aeronauticos egresados de la universidad de San
Buenaventura sede Bogota propone y disefia la configuracion del fuselaje, ala central y unién ala-
fuselaje para la aeronave no tripulada experimental Skycruiser X-1 (Castro, Coronado, & Luis,
2013), la cual es una aeronave de mediano alcance que cumple misiones de despegue rapido,
vigilancia y fotografia aérea. De esta manera, mediante el analisis por elementos finitos en
ANSYS e investigacion, el disefio estructural y materiales establecidos son capaces de soportar
las cargas y esfuerzos para las condiciones de disefio, ademas de cumplir los estandares de

aeronavegabilidad australianos para UAV.

Inicialmente para el desarrollo del disefio se establecieron las configuraciones
estructurales de aeronaves, analisis de materiales compuestos, tipos de uniones y regulaciones de
aeronaves similares al Skycruiser-X1. Consecuentemente se definié la configuracion estructural,
conforme a la distribucion de cargas, diagramas de operacion, fuerzas a las que se somete la
aeronave y cada uno de sus componentes, estabilidad y disefio conceptual de la aeronave,
asimismo se seleccionan los materiales compuestos de acuerdo con la disponibilidad y

regularidad en el mercado, y los aspectos definidos anteriormente, el cual fue fibra de carbono



T300 bidireccional, aglomerada con resina epoxy (Castro, Coronado, & Luis, 2013) que redujo el

peso en 15.9% del valor inicial.
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Figura 1. Confijguracion y seleccion de materiales compuestos para la estructura (Castro, Coronado, &

Luis, 2013)

Después de establecer la configuracion estructural y los materiales compuestos, se realizo
el analisis de elementos finitos y pandeo en ANSYS APDL, en los que se muestran las
deformaciones, esfuerzos axiales, esfuerzos cortantes y pandeo a los que estan sometidos las
secciones de la aeronave, donde finalmente se analiz6 los criterios de falla y pesos, que
concluyeron la efectividad de la aeronave y soporte de las cargas en condiciones de vuelo y con

factor de carga maximo.
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Disefio preliminar de la aeronave Atmosfera | para la adquisicion de datos

atmosféricos

Este trabajo de grado presentado por Jeyson Barona Pardo, Miguel Farias Clavijo, Andrés
Osma Torres y Sergio Andrés Osorio, ingenieros aeronauticos egresados de la universidad de San
Buenaventura sede Bogota plantea desarrollar el disefio preliminar de la aeronave no tripulada
Atmosfera | (Barona, Farias, Osma, & Osorio, 2017), aeronave gue tiene como proposito la
medicion de indices de contaminacion de material particulado que se encuentran en el ambiente
debido a procesos industriales o bioldgicos. Dentro del anélisis existen cuatro factores
importantes con los cuales se desarroll6 el disefio preliminar: la estructura, aerodinamica,

dinamica-control y manufactura.

El desarrollo de la aeronave Atmosfera | se inicié con el disefio conceptual de la misma,
en la que se estimaron pardmetros como las cargas de los componentes de la aeronave,
comportamiento aerodindmico de la aeronave, dimensiones, maniobras, rendimiento, entre otros.
Posteriormente ya estimadas las caracteristicas generales se procedié a proponer el disefio
estructural, estableciendo un analisis més detallado de factores aplicados a la aeronave Atmosfera
I como materiales compuestos seleccionados y configuracién de los mismos, estimacion peso y
balance, rango, configuracion estructural, tiempo de operacion diagrama V-n, cargas
aerodinamicas, estabilidad y control, entre otros, basados en la regulacién australiana y a través
de calculos manuales o software como XFLR5. Consecuente se realizé un analisis por medio de
elementos finitos en ANSYS en el que se muestran las deformaciones, esfuerzos axiales y
cortantes, que permitieron establecer el comportamiento de la estructura bajo las cargas ya
calculadas, asimismo, la efectividad de la aeronave y el cumplimiento del factor de seguridad

establecido.
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Por ultimo, para finalizar el disefio preliminar de la aeronave se seleccionaron los
métodos de manufactura para cada uno de los componentes de la aeronave, detallando la
fabricacion de los moldes, pre-moldes y materia prima necesitada en el proceso de fabricacion,

necesarios para cada elemento.

Disefio estructural de un ala para el UAV URCUNINA

Este articulo presentado por Juan Pinto Delgado estudiante de ingenieria mecéanica y
Hernan Dario Cer6n profesor de la universidad Santo Tomas de Bogota lleva a cabo el disefio
estructural del ala para la aeronave no tripulada Urcunina por medio de un analisis estructural
detallado (Pinto & Ceron, 2019), aeronave disefiada por la universidad de Sao Paulo en Brasil que

tiene como proposito la vigilancia aérea de la actividad volcéanica.

‘- v

Figura 2. Aeronave no tripulada URCUNINA (Pinto & Ceron, 2019)

Para el desarrollo de este disefio, inicialmente, se caracterizaron los materiales,
configuracion de estos y teoria de criterio falla que se emplearon en el ala de la aeronave; estos
fueron fibra de carbono y el criterio de Tsai-Wu, respectivamente. Ademas, se establecieron las
caracteristicas aerodinamicas, condiciones de vuelo, diagrama V-n, caracteristicas estructurales y

geométricas, que definieron las condiciones para realizar las respectivas simulaciones (Pinto &
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Ceron, 2019). Finalmente se realiz6 el analisis a través de elementos finitos en ANSYS, en los
cuales se presentaron valores para las presiones, cargas en las superficies y elementos

estructurales del ala, desplazamientos, esfuerzos y el margen de criterio de falla.

Concluyendo la evaluacion de eficiencia y cumplimiento de la estructura alar propuesta,
se define que los resultados de tension se encuentran dentro del criterio de Tsai-Wu por lo tanto
no hay falla, asimismo se obtienen resultados de desplazamiento més pequefios que el analisis

inicial.

Disefio estructural de la aeronave no tripulada KADET en materiales compuestos

Este trabajo de grado presentado por Daniel Ballesteros Lombo, Jhonatan Bello Bahamon
y Santiago Cardenas Quifiones, ingenieros aeronauticos egresados de la universidad de San
Buenaventura sede Bogotd maximizd la eficiencia, alcance, resistencia y durabilidad de la
aeronave no tripulada KADET mediante el disefio de la estructura de esta (Ballesteros, Bello, &
Cérdenas, 2013), aeronave con la finalidad de realizar misiones de vigilancia y fumigacion,
anteriormente fue disefiada y construida por la Universidad de San Buenaventura en materiales

como madera y plasticos de recubrimiento.

Figura 3. Aeronave no tripulada Kadet (Ballesteros, Bello, & Cdrdenas, 2013)



Previamente se realiz6 un anéalisis geométrico en el que se incluyeron restricciones de
peso y posicion de los componentes y centro de gravedad, posteriormente se definieron las cargas
y distribucion de estas a las que estad sometida la aeronave por medio de célculos manuales y en el
software XFLRS5, posteriormente definidos estos fatores se elabor6 el diagrama V-n basado con la
regulacién australiana. Con relacion a lo anterior se selecciond y establecio los materiales
compuestos, ademas del proceso de manufactura, para cada uno de los elementos conforme a
caracteristicas mecanicas, disponibilidad y costos en el mercado, los materiales que se fijaron
fueron fibra de carbono (en su mayoria) (Ballesteros, Bello, & Cérdenas, 2013), fibra de vidrio y

aluminio, como se observa en la figura 4.

KADET GENESIS

Figura 4. Disposicion de materiales para la aeronave Kadet (Ballesteros, Bello, & Cdrdenas,

2013)

Finalmente se realizo6 el céalculo de esfuerzos por métodos finitos en el programa ANSYS
Workbench, en el cual se obtuvieron valores para la deformacion con factores de carga,
disposicion de las fuerzas, esfuerzos normales, esfuerzos cortantes y factor de seguridad de cada

uno de los elementos de la aeronave. Con base en los resultados anteriores se redefinieron los



pesos para cada uno de los componentes, que presentaron una significativa reduccion en el peso

neto, con un total de 1,985 kg con respecto al peso tedrico.

Disefio estructural del ala de un UAV usando el método de elementos finitos.

Esta publicacion presentada por Farukh Mazhar y Abdul Munem Khan, docentes de
Universidad de ciencia y tecnologia de Pakistan, muestra la metodologia para el disefio
estructural de un vehiculo aéreo no tripulado donde se explora la aplicacion de métodos
computacionales por elementos finitos (Mazhar & Khan, 2010). El anélisis aerodindmico

disponible incluia un anélisis en CFD en el software FLUENT,
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Figura 5. Contorno de presion estdtica a 10 AoA (Mazhar & Khan, 2010)

A lo largo del proceso de recoleccion de datos aerodindmicos, se descubrié que estos no

podian ser aplicados directamente en la estructura de la aeronave en ANSYS ya que esquemas de
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malla diferentes fueron usados en los andlisis de CFD y Finite Element Analysis (FEA), para
resolver este problema se usaron redes neurales artificiales resultando en doce funciones de

presion que se aplicaron en ANSYS.

Posteriormente se realizd un diagrama V-n para identificar las condiciones de carga en
vuelo utilizando fundamentos aerodinamicos y de disefio. El factor de carga escogido fue de 3.5y
-2, se examinaron varias condiciones de carga para diferentes condiciones de vuelo y su efecto

fue analizado.

Finalmente, de desarrollé la seleccién de materiales y la metodologia de anélisis donde se
tomo en cuenta la variacion de la cantidad de elementos estructurales y su localizacion. Se
estudiaron materiales como Aleacion de Aluminio 2024, GFRP y Fibra de Carbono para alcanzar
la mejor combinacién de resistencia y rigidez a un costo minimo. Se realiz6 un estudio de
sensibilidad de malla a fin de optimizar capacidad computacional, obteniendo una malla con
110445 nodos. El criterio de Tsai/Wu y de Esfuerzo maximo de falla fueron usados para predecir
la falla y la manufactura se tuvo en cuenta en el proceso de disefio. Primeramente, se desarrollo
un andlisis lineal para determinar la integridad del disefio para luego realizar un anélisis

geométrico de elementos finitos no lineal para el factor de carga maximo.

Con los resultados obtenidos se eligié un disefio de dos vigas y cinco costillas, todos
fabricados de materiales compuestos donde se muestra que el ala falla en su carga maxima de

disefio como se esperaba.



Disefio estructural de un ala semimonocasco de un UAV en materiales compuestos

Este documento presenta el andlisis del disefio estructural del ala del UAV CAMAR
desarrollado por M. R. A. Hutagalingen, A. A Latif y H. A Israr de la facultad de ingenieria
mecanica de la Universidad Tecnoldgica de Malasia, esta estructura fue disefiada en materiales
compuestos y consistié en una viga principal, cuatro costillas, tubos de carbono y un flap (M. R.
A, A. A, & lsrar, 2016). La solucién numérica en elementos finitos se desarroll6 en el software
Abagus, donde se necesito obtener las cargas aerodinamicas durante el vuelo con el propésito de
encontrar los materiales adecuados, ademas se determinaron los criterios de falla Tsai-Hill y Tsai-
Wu. Para encontrar la distribucion de cargas aproximada en la envergadura del ala se utilizo el
método de Schrenk, en cuanto a la distribucién de cargas en la cuerda se calcul6 en el software
XFOIL encontrando la distribucién de presién en la superficie del perfil. Los materiales
seleccionados eran conformados principalmente en fibra de carbono con resina epoxy vy fibra de
carbono trenzada con resina epoxy siendo analizada la configuracion de estos materiales en cada
elemento estructural del ala y el espesor total de sus capas.

Posteriormente se realiz6 el andlisis de elementos finitos donde la malla estructurada
formada por cuadrilateros contaba con 289642 elementos. Para las condiciones de frontera se
aplicaron puntos fijos sin grados de libertad en las raices de las vigas en la union con el fuselaje
asumiendo que este era lo suficientemente rigido para soportar las cargas. Seguidamente se aplico
la distribucion de cargas propuestas anteriormente con el método de Schrenk y XFOIL. Los
resultados muestran una deflexion méxima de 1,780 mm en la punta perturbando el rendimiento
de la aeronave resultando en una autonomia reducida. Se concluy6 que la estructura disefiada es

suficientemente segura para ser fabricada y validar los datos en un tunel de viento.
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Figura 6. Configuracion y deflexion maxima de la estructura (M. R. A, A. A, & Israr, 2016)
Andlisis Estructural y puesta a prueba de un ala de carbono para un UAV
ultraliviano

En este articulo realizado por Warsi Sullivan, Y. Hwaung, T. Lacy, presenta los
resultados del analisis de resistencia y rigidez de un ala de carbono para un UAV ultraliviano que
estd compuesta de vigas con diferentes patrones de capas laminadas y espesores (R. Warsi,
Hwang, Rais-Rohani, & Lacy, 2009). Un modelo de elementos finitos no lineal es desarrollado.
Las dimensiones de dicha ala son 217 pulgadas de envergadura y un perfil de 4 pulgadas de
espesor en la raiz. La idealizacién del ala para FE se muestra en la figura 6, esta incluye una
costilla de raiz, piel sndwich superior e inferior de 0.125 pulgadas de grosor y tres vigas (frontal,
principal y trasera) ubicadas en el 15, 40 y 70% de la cuerda respectivamente, donde la viga
principal se prolonga dentro del fuselaje para rigidez a la flexion y una serie de pines provee la
resistencia a las cargas cortantes formando la conexion costilla de raiz/fuselaje. Todos los
miembros estructurales son fabricados de Toray-T700G, un epoxi de fibra de carbono tejido, y

Toray-T700S.
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Figura 7. Componentes estructurales del ala (R. Warsi, Hwang, Rais-Rohani, & Lacy, 2009)
En el desarrollo de elementos finitos, se utilizaron modelos ABAQUS a escala completa
del ala con el propoésito de predecir las deflexiones estructurales y esfuerzos asociados con
condiciones criticas de carga. EI modelo preliminar contaba con 34165 elementos y 79855 nodos.
Las cargas aplicadas sobre el ala simulan una maniobra de pull-up y son aplicadas en diferentes
estaciones haciendo que la linea de accion de la fuerza resultante cruzara ¥ de la cuerda de la
seccion transversal.

Planteamiento del problema

Actualmente la implementacion de aeronaves no tripuladas en misiones de inspeccion y
registro de terrenos en el sector agropecuario a nivel nacional ha aumentado, de esta manera las
entidades gubernamentales establecen regulaciones que garantizan la seguridad en los vuelos, asi
como en la superficie, donde las aeronaves son categorizadas segin su riesgo operacional,
consideracion del lugar y condicion de la misién mas allad de su tamafio o peso de despegue

(Ministerio de Transporte Republica de Colombia, 2018). De esta manera, la universidad de San
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Buenaventura sede Bogota y Agrosavia, con el objetivo de aportar y promover a la industria
agropecuaria han desarrollado el proyecto de la aeronave HyVprop, la cual es de tipo transicional
con la finalidad de tomar imagenes de alta resolucion a alturas y velocidades bajas en terrenos de
dificil acceso, mejorando los procesos de siembra para pequefios y medianos agricultores

(Jimenez & Agudelo, 2020).

Sin embargo, el disefio conceptual del HyVprop realizado no cuenta con una estructura,
ni materiales definidos que permitan su construccion y operacion. Por lo tanto, se decide realizar
el disefio preliminar de la estructura donde se asigne una configuracion estructural y materiales
compuestos al UAV. Donde se cumpla con un factor de seguridad que permita desempefiar una
operacion segura, cumpliendo normativas internacionales como la regulacion de aviacién civil
australiana que dicta que la estructura de un UAV debe estar disefiada para soportar la méxima
carga operacional determinada por su envolvente de vuelo, ademas, esta debe satisfacer los
estandares de construccion de una aeronave de la misma categoria y peso (Autralian goverment-

Civil aviation safety authority, 2002).

. Debido a sus caracteristicas VTOL hacen que la aeronave deba tener una estructura
resistente capaz de soportar cargas de despegue y aterrizaje vertical, asi como cargas
desarrolladas dentro de la envolvente de vuelo. Igualmente, la estructura del HyVprop no debe
presentar falla ante oscilaciones puesto que esta condicionada a soportar vibraciones y altas
temperaturas provenientes de la combustiéon del motor, contando con un motor reciproco Saito
fg-21V de 2hp y cuatro motores T-Motor U7 de 420KV cada uno. Asimismo, debido a que la

aeronave durante su operacion incluye el uso de varios componentes como sensores y camaras

que aumentan la carga paga y el costo total, asi como el combustible necesario para el desarrollo
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satisfactorio de la mision, se debe asegurar una autonomia eficaz y segura mediante una

estructura no mayor a 8541 gramos.

Justificacion y pregunta de Investigacion

Actualmente las aeronaves no tripuladas son empleadas por diferentes personas,
industrias, gobiernos, ejércitos, entre otras; que aumentan la viabilidad y rentabilidad de la
industria, incrementando las ganancias y el respaldo a las instituciones o entidades que
desarrollen o investiguen las UAV, de esta manera se establece que en la actualidad el mercado
mundial de UAV’s esta estimado en 20 Billones de ddlares y se proyecta que para 2025 su valor
incremente un 129% (MarketsandMarkets, 2019). Equitativamente, pero en menor proporcion
Latinoamérica se encuentra progresando y posicionandose en la fabricacion y disefio de
aeronaves no tripuladas, siendo Brasil su mayor participante, seguido de México y Argentina, al
igual que en el mercado mundial se predice para Latinoamérica un crecimiento significativo que
permitird la independencia de fabricantes extranjeros y mas demanda de aeronaves (Mordor
Intelligence, 2019). Las aeronaves no tripuladas que se encuentran o han estado en operacién en
Colombia han permitido explorar campos poco desarrollados que ocupan este tipo de tecnologia
en diferentes partes del mundo, como lo son la agricultura, la vigilancia, el estudio de suelos,
estudio de condiciones atmosféricas, misiones militares, entre otras, esta ltima siendo una de sus
aplicaciones predominantes en el pais (Sanchez, Mulero, & Saumeth, 2013). Sin embargo, una
porcidon minima de estas aeronaves ha sido disefiadas y construidas en Colombia, debido a que el
mercado en Colombia ain no ha sido desarrollado y/o respaldado, no obstante, se estima que el
desarrollo de la industria aeroespacial colombiana represente un ingreso del 80% del total que
producira el sector aéreo para el 2050, con apoyos de parte del gobierno y otras entidades como

Airbus o Ecopetrol (DINERO, 2019). A la fecha, existen grupos de investigacion que se enfocan
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en el estudio y creacion de aeronaves no tripuladas pertenecientes a instituciones educativas como
la Universidad de San Buenaventura, Universidad Santo Tomas, Universidad de los Andes,
etcétera, o entidades gubernamentales como la CIAC (Corporacion de la industria aerondutica
colombiana) (CIAC S.A, 2020). En este sentido, el grupo de investigacion Aerotech de la
Universidad de San Buenaventura sede Bogotd se dedica a realizar, desarrollar, disefar,
investigar y construir este tipo de aeronaves no tripuladas, igualmente busca impulsar y proponer
soluciones para el creciente mercado de UAV en Colombia, entre los vehiculos aéreos del grupo
de investigacion se encuentra la aeronave Navigator, una de las primeras UAV disefiadas y
fabricadas en Colombia, ademas del presente disefio de la aeronave VTOL HyVprop (Jimenez &
Agudelo, 2020). Este proyecto de investigacion tiene como proposito realizar un disefio
preliminar de la estructura y asignacion de materiales de la aeronave no tripulada (UAV)
HyVprop que aporte significativamente al limitado historial de disefio estructural de aeronaves no
tripuladas tipo VTOL que existe en Colombia, de igual manera el disefio busca contribuir y
promover a futuros estudiantes o investigadores a desarrollar y explorar el ascendente campo del
disefio de UAV’s, favoreciendo asi la situacion del pais en el mercado mundial de las aeronaves

disefiadas y fabricadas en Colombia.

Por lo anterior, se plantea la siguiente pregunta de investigacion:

¢Qué configuracion estructural conformada por materiales compuestos avanzados puede
establecerse para la aeronave HyVprop, capaz de soportar cargas propuestas sin superar el limite

de peso?
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Objetivo General

Disefiar la estructura de la aeronave HyVprop utilizando materiales compuestos

avanzados.

Objetivos Especificos

Establecer las cargas criticas del disefio de la aeronave.

Seleccionar y desarrollar el modelo CAD de la configuracién estructural que cumpla con

los requerimientos de peso y resistencia.

Disefiar los miembros estructurales en materiales compuestos avanzados, basados en

simulaciones computacionales.

Alcances y Limitaciones
Conforme a los requerimientos se determinan alcances y limitaciones que permiten
definir hasta donde se propone realizar el disefio de la aeronave, ademéas de considerar las
restricciones del proyecto. Con base en lo anterior se describen a continuacion:
Alcances
- Se realizaréa el disefio preliminar de la estructura, el cual incluira el analisis estructural,
seleccion de los materiales, disefio de elementos estructurales y catalogo de partes
ilustrado (IPC)
- Se obtendran cargas aerodindmicas, sustentacion, arrastre y momento, en XFLRS5 de ala'y
cola, ademés de encontrar con calculos manuales las cargas de despegue vertical en el

sistema VTOL y fuerzas aplicadas en el fuselaje.
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- Se analizardn las propiedades de los materiales compuestos en cada uno de los
componentes de la estructura, y para cada uno de los mencionados se determinara la
configuracion del material.

- Se desarrollara una prueba de flexién para el sistema de unién del ala (tubos de fibra de
carbono) en la maguina universal de ensayos basado en la norma ASTM D7264 (ASTM
International, 2008).

- Se realizard el disefio de la estructura de la aeronave HyVprop cumpliendo con los
requerimientos de peso, resistencia y rigidez, el cual serd& modelado en el software Solid
Edge.

- Se desarrollara un analisis de elementos finitos en el programa de simulacion ANSYS
donde se encontraran esfuerzos maximos, factores de seguridad y deformaciones, con
mallas de un nimero de elementos no mayor a 32000. Posteriormente, se realizaran
validaciones tedricas de casos simples de los datos obtenidos.

- El disefio se regira por las normativas vigentes de UAV’s y otras categorias, tomando
como principal referencia la autoridad de aviacion australiana y la regulacion federal de
aviacion.

- Se determinaran los elementos de sujecion entre los componentes, que permitan el
ensamble efectivo de la aeronave.

- Se realizara un catalogo ilustrado de partes IPC.

Limitaciones

- No se desarrollard un analisis estructural a los elementos de sujecion, por el contrario,
solo se evaluara el andlisis de la unién del ala central, ala exterior y union de la colaen V.

- No se desarrollard un anélisis de fatiga y concentradores de esfuerzos que permita la

estimacion de ciclos de vida util, tampoco se analizaran uniones pernadas y pegadas.
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Al contar Gnicamente con licencia estudiantil de ANSYS el nimero de elementos y/o
nodos estara limitado por 32000, de esta manera se hara una idealizacidn a la estructura.
No se realizard un estudio de convergencia de malla en los componentes debido a la
limitacion de elementos y el tamafio de las estructuras.

No se hara un disefio detallado de la estructura, por lo tanto, no se realizara el disefio de
componentes eléctricos y electrénicos o elementos que soporten la carga paga.

No se construira la estructura y no se realizaran pruebas no destructivas a la aeronave.
Debido a que no se realizaran pruebas mecanicas de los componentes laminados solo se
seleccionaran con los resultados obtenidos de las simulaciones en ANSYS vy
caracterizacion obtenida del MIL-HDBK-17-3F - Composite materials Handbook
(Handbook, Department of Defense, 2002) .

No se realizara asignacion de material a los soportes de los motores eléctricos, a la nariz
y seccion trasera del fuselaje, de igual forma estos componentes no se incluiran en la
simulacion de elementos finitos.

No se empleara el nimero de probetas minimas establecidas en la norma ASTM D7264
(ASTM International, 2008), debido a que en los objetivos del proyecto no se encuentra
la caracterizacion de los materiales definidos.

No se desarrollard ninguna consideracion o andlisis sobre la distancia de borde o
ubicacion de los agujeros.

No se realizaré el protocolo de fabricacion del aditamento de acero ya que no es relevante
para la prueba de flexion.

No se elaborard un protocolo de guia de simulacion de analisis de elementos finitos, al
igual que un protocolo para la elaboracion de la prueba de flexion en la maquina

universal de ensayos.



No se tendrén en cuenta los efectos de superficies hipersustentadoras ni de control.

No se considerara para el analisis estructural las vibraciones producto de los motores.
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El proceso de disefio de una aeronave se fracciona en tres fases, el disefio conceptual,

preliminar y detallado (Raymer, 2018), en los cuales se responde y se llevan a cabo unos

requerimientos, que se observan en la figura 8, que proyectan los alcances y limitaciones del

disefio.

DISENO CONCEPTUAL

=

DISENO PRELIMINAR

=

DISENO DETALLADO

( ) )
eTamafio y peso. e Analisis estructural. eDisefio de piezas .
eCaracteristicas eCaracteririzacion *Procesos de
geometricas. estabilidad y manufactura.
eRequerimientos de control. ¢ Disefio paneles de
disefio. ¢ Disefio detallado acceso, sellado
eRendimiento estructural. combustible, etc.
*Procesos de
fabricacién.
\ J \ J \ J

Figura 8. Proceso diseiio de una aeronave

En el disefio conceptual se responden preguntas basicas de disposicion de configuracion,
rendimiento, tamafio y peso, que permiten una estimacion de como sera la aeronave segun los
requisitos iniciales, por ejemplo, se incluyen las geometrias del ala, cola, forma general del
fuselaje, ubicacion de la tripulacion, carga Util, pasajeros, equipo, instalacion motora, tren de
aterrizaje, etc.

Para el disefio preliminar se realiza una evaluacion y disefio mas detallado de los
conceptos establecidos anteriormente, que garantiza que la aeronave pueda ser construida a
tiempo y con los costos previstos, asi se realizan los andlisis de mecénica de vuelo y estructural
(ala, fuselaje, cola, sistema VTOL), pruebas aerodinamicas, de propulsion, estabilidad y control,
etcétera. Sin embargo, el disefio preliminar no es construible debido a que no se han establecido

factores como los paneles de acceso, manufactura de los materiales empleados, sellado de
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combustibles, uniones pernadas o soldadas y disefio de componentes eléctricos o elementos que
soporten la carga paga (Raymer, 2018). Igualmente, el modelado CAD se realiza més detallado lo
que requiere la estimacion de las partes estructurales individuales y célculo méas preciso de los

pesos de materiales empleados en la estructura y sistema (Gundlach, 2012).

Cargas aerodinamicas

Las cargas aerodinamicas se componen de sustentacion, arrastre y momento. Los efectos
del flujo alrededor en un perfil aerodinamico, como la diferencia de presion entre el intradés y el
extradds, provocan una fuerza perpendicular a la cuerda Ilamada sustentacion que permite el
vuelo de la aeronave y depende del dngulo de ataque, area y geometria del ala, densidad y
velocidad del aire, de igual manera, la sustentacion actta sobre el fuselaje, cola y rotores. Por otro
lado, el arrastre es una fuerza paralela a la cuerda; existen dos tipos de arrastre, inducido y
parasito, producidos por efectos viscosos y de presion como consecuencia de la sustentacion,
respectivamente. Por Gltimo, un momento causado por la fuerza de sustentaciéon y la distancia

entre el centro aerodinamico y de presién (AeroToolbox, 2017).

Figura 9. Fuerzas externas del ala (fimenez Soler, 2013)
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Aproximacion de Schrenk
La aproximacion de Schrenk supone que la distribucion de sustentacion a lo largo de la
envergadura de un ala con bajo o cero twist y en regimenes subsonicos es el promedio entre la
distribucion de un ala eliptica y una trapezoidal (Corke T. , Design of aircraft, 2003). De modo
que, si el ala es eliptica, primero se calcula la variacion de la cuerda a través de la envergadura

(ecuacion 1) y posteriormente se implementa en la ecuacién de sustentacion local (ecuacién 2).

c»n==21-2) w
1) =2 J1-(2) @

Donde y es la coordenada de la envergadura en el ala. Adicionalmente, para un ala

trapezoidal la longitud de la cuerda varia a lo largo de la envergadura como:
c=c[1-20-0| @

Donde cr representa la cuerda en la raiz y A la relacion de taperado. En consecuencia, la

distribucion para una forma trapezoidal se define como:

Iy =L1-201-0] @

Siendo Lr la sustentacion local en la raiz del ala. Ilgualmente, el valor total calculado debe

ser igual al valor obtenido integrando la ecuacion 5

L= fblfsz(y)dy = 2L, fob/z [1 - 2%(1 - /1)] dy (5)

_ Lyb(142)

L =220 )
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Para completar la distribucion trapezoidal se obtiene una expresion para Lr, asimismo al
ser estimado en condicidn de crucero la sustentacion es el peso maximo de despegue (MTOW)

por el factor de carga (n).

_ 2Wprow™m
Ly = b(1+4) )

IT(y) = 2ot [1 -2 (1 - )] (®)

Prosiguiendo con el método de Schrenk la sustentacion total es el promedio de las dos

expresiones obtenidas anteriormente.

L) =57 + LFQ)] (9
roy =g (Hl-a-a)) +(1-(3)) | a0

Estructura

La estructura para una aeronave es la encargada de soportar y transmitir las cargas
aplicadas desarrolladas en diferentes condiciones de vuelo, ademas de proveer forma
aerodinamica y contener de manera segura todos los sistemas que esta posea. Las estructuras cuya
capacidad de soportar cargas dependan de caparazones delgados son llamadas monocasco,
mientras que aquellas estructuras donde el caparazén es soportado por miembros rigidizadores
longitudinales y marcos transversales que resisten cargas torsionales, flectoras y de compresion,
se designan como semi-monocasco. (Megson, 2007)

La complejidad de la estructura en un ala varia de gran manera segun el tipo de aeronave
y el objetivo que esta cumpla, sin embargo, su funcion es la misma. La forma aerodinamica de la

seccion transversal de un ala es determinada por las costillas, estas acttan junto con la piel para
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soportar las cargas aerodinamicas distribuidas. De la misma manera, el alma de las vigas se

encarga de resistir cargas cortantes y de torsion.

Stringer

Skin

Figura 10. Configuracion larguerillo-piel (Jimenez Soler, 2013)

Por otra parte, aunque los fuselajes poseen diferente forma aerodinamica, sus miembros
estructurales desempefian funciones similares, sin embargo, existen diferencias en la formacién
de cargas como las aerodindmicas que son relativamente bajas; por otro lado, el fuselaje soporta
cargas altas ocasionadas por las reacciones del ala 'y el empenaje (Megson, 2007).

Esfuerzos

El esfuerzo se define como la fuerza por unidad de area, o la intensidad de fuerzas
distribuidas en una seccién, este se expresa con la letra griega sigma o. Estos se dividen en
esfuerzos a tensién y cortantes; los esfuerzos a tensién son ocasionados por cargas axiales, ya
sean a tensién o compresion, y por momentos flectores, por otro lado, los esfuerzos cortantes son

producidos por cargas transversales y momentos torsores.

Materiales compuestos
Un material compuesto consta de dos 0 mas componentes combinados a nivel macroscopico
y no solubles entre si, que mejoran las caracteristicas de un material comun, tales como mayor

resistencia al impacto, rigidez, conductividad térmica, resistencia a la fatiga, corrosion, reduccion
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de peso, entre otros. Estan divididos en dos, el refuerzo que se presenta en forma de fibras, flakes
o0 particulas y define las propiedades mecéanicas, asimismo esta la matriz generalmente continua,
que transmite los esfuerzos y cuenta con las propiedades fisicas y quimicas del compuesto. De la
misma manera, los Materiales Compuestos Avanzados (ACM) se derivan de los Plasticos de
Fibra de vidrio Reforzados (FRP) y son implementados comUnmente en industrias aeroespaciales,
en las que caracteristicas como refuerzos de alto rendimiento y didmetros pequefios en la matriz
son fundamentales (Hollman, 1983) (Kaw, 2006). Los ACM pueden ser distinguidos como
materiales que son gobernados por las propiedades de las fibras reforzadas que poseen
caracteristicas de alta resistencia y rigidez, asi como alta resistencia a la fatiga y baja expansion
térmica a un muy bajo peso que ocupan una fraccion de volumen alta en el compuesto (Louis A
& Michael J, 1994). Los materiales compuestos se clasifican por el tipo de matriz (polimero,
metal, cerdmica y carbono) o por la geometria del refuerzo (particulas, fibras o flakes) (Kaw,
2006), estas Ultimas descritas a continuacion.

- Los compuestos de particulas consisten en particulas afiadidas aleatoriamente,
isotropicamente, en matrices de aleaciones 0 cerdmicas que proporcionan una mejor
resistencia a la temperatura y oxidacion.

- Compuestos de flakes, constan de refuerzos planos de matrices dificiles de orientar y un
namero limitado de materiales disponibles como el vidrio, aluminio y plata, presentan
ventajas como un alto médulo de flexién, mayor resistencia y bajo costo.

- Compuestos de fibra, consisten en matrices reforzadas por fibras cortas (discontinuas) o
largas (continuas) que proporciona resistencia a la traccion, deformacion y compresion.
Las fibras generalmente son anisotrépicas, es decir, que poseen diferentes propiedades
segun la direccion en la que se analice, como el carbono y aramidas; asimismo, las

matrices son de polimero, metal, cerdmica y carbono.
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Particulate composites Fiber composites

Flake composites
Figura 11. Geometrias de refuerzo (Kaw, 2006)
Propiedades mecanicas de materiales compuestos
A continuacién, se describirdn algunos materiales propuestos para conformar la
estructura, sefialando sus caracteristicas principales, que mas adelante determinaran su efectividad

en la estructura.

Fibras

E-Glass

E-Glass es un tipo de fibra de vidrio que se produce en altas tasas de produccion y
demuestra buenas propiedades mecanicas como una alta rigidez, alta resistencia, densidad
relativamente baja, no inflamable, resistente al calor y baja afectacion a la humedad. Sin
embargo, su resistencia a la fatiga es baja y su densidad es similar a la del aluminio, que es
elevada comparada con fibras como la fibra de carbono, por ende, esta limitada a componentes
secundarios gque no estan sometidos a grandes fuerzas o cargas ciclicas (Shrotri, COMPOSITE
SKID LANDING GEAR DESIGN INVESTIGATION , 2008).
Sus principales caracteristicas son:

Tabla 1. Caracteristicas E-Glass

E-Glass
(MatWeb, 2021)
Densidad [kg/m3] 2540
Resistencia a la traccion [Mpa] 521
Modulo de elasticidad [GPa] 72,5
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Kevlar-49

El kevlar es un material con una alta resistencia a la traccion y modulo de elasticidad,
pero liviano y duradero. Asimismo, cuenta con propiedades mecanicas como un bajo coeficiente
de dilatacion térmica, alta resistencia al impacto y elongacion muy baja hasta el punto de rotura.
No obstante, las desventajas de este material es una capacidad elevada de absorcion de humedad
y baja resistencia a la compresion (DUPONT, 2021).
Las propiedades mas importantes son:

Tabla 2. Caracteristicas Kevlar 49

Kevlar 49
(MatWeb, 2021)
Densidad [kg/m3] 1440
Resistencia a la traccion [Mpa] 3000
Elongacion a la rotura [%] 2,4
Absorcion de humedad [%6] 3,5

Fibra de carbono

La fibra de carbono ofrece propiedades mecanicas como una alta relacion
peso/resistencia, alta conduccion termina y eléctrica. Por lo general esta fibra es preferida sobre
otros materiales por su baja densidad, alta resistencia a la traccion y excelente resistencia a la
fatiga.

La fibra de carbono puede llegar a tener los filamentos en dos configuraciones:
unidireccional y bidireccional. La fibra unidireccional permite que la fuerza de todo el tejido se
concentre en una direccion, sus propiedades mecénicas son anisotropicas y generalmente esta
estructura se adapta a las cargas que soportara, una desventaja es la baja tolerancia al dafio. Por
otro lado, en la fibra bidireccional la fuerza se divide en dos direcciones diferentes, su
comportamiento es isotopico y aporta mayor resistencia a la abrasion, rigidez y mayor resistencia

a fuerzas en dos direcciones (Jones, 1999).
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Tabla 3. Caracteristicas de la fibra de carbono

T300 Fibra UD
(Departament of defense
(MatWeb, 2021) Handbook, 2002)
Densidad [kg/m3] 1760 1800
Resistencia a la traccion [Mpa] 3530 2231
Maédulo de elasticidad [GPa] 230 230

Resinas

Resina epoxy

La resina epoxy es de tipo termoestable y es compatible con fibra de carbono, fibra de
vidrio y aramida. Es reconocida por una buena estabilidad térmica, alta resistencia a la fluencia,
gran rigidez, resistencia a la humedad, resistencia a esfuerzos, adherencia a los materiales y alta

dureza. (Hollman, 1983)

Resina poliéster

Las resinas de poliéster generalmente tienen una resistencia mas baja y no se adhiere a
los metales como la resina epoxy. Sin embargo, estas resinas son mas viscosas, mas féciles de
manipular y tienen un menor costo. Ademas, tiene una baja absorcion de humedad y alta
resistencia quimica por lo que es usada en tanques de combustibles cominmente. (Hollman,

1983)

Material de nucleo

Espuma PVC

La espuma PVC es de los materiales de nucleo mas usados en la industria aeroespacial,
ya que presenta una buena resistencia quimica, excelentes propiedades de envejecimiento y alta
resistencia al impacto. Analogamente, es compatible con la resina epoxica, poliéster y

poliuretano. Esta espuma viene de diferentes densidades como de 80 kg/m3y 60 kg/m3.
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Tabla 4. Caracteristicas espuma PVC

Espuma PVC
(MatWeb, 2021)
Densidad [kg/m3] 60
Resistencia a la traccion [Mpa] 39
Maédulo de elasticidad [%6] 70

Teoria de elementos finitos

Las estructuras continuas como placas planas, pieles y cascarones, no poseen
subdivisiones naturales, por lo tanto, deben ser idealizadas artificialmente con un ndmero de
elementos llamados elementos finitos (Megson, 2007). Estos pueden ser bidimensionales o
tridimensionales, siendo los tridngulos y cuadrilateros los mas usados, el uso de esta idealizacién
depende de factores como el tipo de problema, la exactitud de la solucion y el tiempo y el dinero
disponible; mientras que una malla burda puede proveer resultados aproximados en un tiempo
corto, una malla fina proporcionaria resultados mas exactos, pero tomando un mayor tiempo para
la solucién. Una alternativa a este problema es situar elementos mas pequefios en lugares donde

se puedan concentrar esfuerzos y asi obtener un resultado satisfactorio.

Como se habia nombrado anteriormente, los dos elementos mas comunes son los
triangulares y los cuadrilateros. La ventaja de elementos triangulares sobre otros es que estos
pueden representar formas irregulares y fronteras con relativa facilidad; por otra parte, los
elementos cuadrilateros son usados frecuentemente en combinacion con los tridngulos para

construir formas geométricas (Megson, 2007).

Pandeo

El pandeo se define como una pérdida de estabilidad que ocurre cuando una carga de

compresién aplicada alcanza un valor critico el cual provoca un cambio en la forma del elemento
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generando grandes desplazamientos y aunque no siempre causa la fluencia del material se
considera como un modo de falla una estructura que se encuentra pandeada no puede soportar las
cargas de disefio de la misma manera (Engineer, 2021).

En la industria aeroespacial se pueden encontrar placas planas rectangulares en forma de
paneles reforzados, sin reforzar y paneles entre refuerzos. La literatura se limita a paneles de
caracteristicas ortotropicas con ciertas condiciones de frontera como lo son fijo, de soporte simple
o libre (Handbook, Department of Defense, 2002). El pandeo lineal, o valor Eigen puede predecir
el pandeo tedrico en una estructura elastica ideal, sin embargo, este método posee menor
precisién que un analisis de pandeo no lineal (Castro, Coronado, & Luis, 2013). EIl valor de
pandeo Eigen “Eigenvalue” se utiliza generalmente para estimar cargas criticas de pandeo en
estructuras rigidas que son sometidas primariamente a cargas axiales, estas cargas de pandeo son
calculadas en relacion con el estado original de la estructura, sin embargo, su magnitud no es
importante ya que estas son escaladas por multiplicadores de carga que se predicen en el andlisis
del Eigenvalue y normalmente el multiplicador de carga menor es de interés al ser el mas critico

(Ellobody, 2014).

Reglamentacion

Para la realizacion del disefio preliminar de la aeronave HyVprop se deben considerar
normativas que regulan las caracteristicas de disefio y operacion del UAV. Como primera
referencia se toma el reglamento aeronautico colombiano (RAC) en el numeral 91 apéndice 13 en
el que se aborda la operacion de sistemas de aeronaves no tripuladas-UAS (Reglamentos
aeronauticos colombianos (RAC), 2018), de este modo se clasifica la operacion de la aeronave

como clase A que corresponde a aeronaves con un MTOW mayor a 250 gr y hasta 25 kg. En el
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apendice 13 se establecen limitaciones y condiciones de operacion e inscripcion del propietario
del UAS, limitaciones importantes se presentan para este proyecto:

Todo vuelo no deberé efectuarse a una altura mayor a 121.92 metros sobre tierra 0 agua,
de igual manera, la distancia minima entre las nubes respecto de la UA no podré ser menor a
152.4 metros. La operacion solo podré realizarse en espacio no controlado y en un radio mayor a
9km y 3km, de un aerédromo y helipuerto, respectivamente; por Gltimo, no se podré realizar
actividades de fumigacion aérea ni ningun otro trabajo aéreo como transporte de objetos,
solamente se llevard a cabo captura de imagenes fijas o en movimiento. (Reglamentos
aeronduticos colombianos (RAC), 2018)

Sin embargo, la reglamentacién nacional no abarca definiciones de disefio o analisis de
estructura de UAV’s, por esta razon se decide implementar y acatar la reglamentacion de
seguridad de aviacion civil australiana (CASA) parte 101 con modificacion de la AC101-1 de
2002 (Autralian goverment- Civil aviation safety authority, 2002) referente a las especificaciones
de disefio, mantenimiento y capacitacion de recursos humanos de aeronaves y cohetes no
controlados, igualmente la reglamentacién federal de aviacion (FAR) o la agencia europea de
seguridad aérea (EASA) no se implementaron debido a que estas solamente abarcan la operacion,
las licencias de pilotos y limitaciones; no tratan el disefio y construccion de aeronaves no
tripuladas.

En CASA se especifican factores como limites de distribuciones de carga, factores de seguridad y
limitacion, deformacion, controles de vuelo, sistema eléctrico, navegacion, propulsion y
accesibilidad:

Para vuelos de prueba el centro de gravedad no se puede desplazar més de un 7% hacia
adelante o atras, asimismo la estructura debe soportar las cargas a las que se le somete sin que la

deformacion afecte la integridad y operacion de la aeronave, de este modo, se define que el factor
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de seguridad debe ser de 1.5 y en maniobras de aproximadamente 3.8, no menor a 2 y con limite
de -1.5. (Autralian goverment- Civil aviation safety authority, 2002)

Metodologia

Este proyecto se desarrolla con un enfoque empirico-analitico, asimismo las lineas de
investigacion en las que se enfoca este proyecto son estructuras, materiales y disefio de aeronaves.
Para la realizacion del proyecto se comienza con la revision de antecedentes similares, los cuales
se tomaran como referencia mas adelante, asimismo se realiza la revision del disefio conceptual
con el objetivo de definir los requerimientos y parametros iniciales de la aeronave, posteriormente
se definen los alcances y limitaciones que se tendran en la elaboracién del disefio preliminar de la

aeronave HyVprop.

Una vez analizados los antecedentes y disefio conceptual se procede a establecer
requerimientos como la estimacion de los pesos, puntualmente el peso de la estructura; después
de determinar los requerimientos se procede con la estimacién de cargas que se realiza por medio
de célculos manuales y Software que faciliten su obtencién, como ANSYS y XFLR5. De esta
forma se selecciona una configuracion estructural con base en los requerimientos, estimacion de
cargas y antecedentes consultados, ademéas basados en el estudio de materiales compuestos se
seleccionan los materiales para cada uno de los componentes y la configuracién de estos,
detallando nimero de capas, tipo de material, espesor, angulos, fibras, resinas, etc. Teniendo en
cuenta los materiales designados se evalUa e indaga si se encuentran disponibles en el mercado

nacional y se tiene un acceso a ellos.

De igual forma, se elabora el modelo CAD en el software Solid Edge y se procede a

realizar un andlisis estructural, iniciando con una idealizacion de la estructura, en el cual se
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encontraran las deformaciones y esfuerzos a los que son sometidos las partes de la aeronave por
medio de un analisis de elementos finitos en ANSYS, estableciendo un factor de seguridad
referenciado en la regulacion de aviacién australiana. De esta manera se determinara si la
estructura cumple con los requerimientos de peso, factor de seguridad, costos, soporte de cargas,
entre otros; de no cumplirse estos parametros sera necesario realizar un redisefio que cumpla

satisfactoriamente cada uno de los requisitos.

Por Gltimo, ya definida la estructura y sus respectivos materiales compuestos se redacta el
documento del proyecto con los resultados y conclusiones obtenidos a lo largo del proceso del

disefio preliminar de la aeronave HyVprop, asimismo se elabora un manual de ensamble de las
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Capitulo 2
Desarrollo de Ingenieria
2.1 Descripcion aeronave

El HyVProp es una aeronave no tripulada de transicion hibrida de configuracion VTOL
disefiada para fines agropecuarios. Adicionalmente el avién cuenta con un ala que se divide en
dos secciones para facilitar el transporte y mantenimiento junto con una cola tipo v invertida y un
tren de aterrizaje tipo skid (Gundlach, 2012).

Para el disefio y seleccion de los materiales es importante considerar el peso total de la
aeronave, precisando en el peso de la estructura y sistemas que hacen parte de ella, dado que esto
definira la composicién de esta. Cada uno de los pesos se encuentra especificado en el trabajo de
grado titulado: Desarrollo de un Sistema Aéreo No Tripulado de Configuracion Hibrida para el
Mejoramiento de la Capacidad Productiva del Suelo en los Llanos Orientales (HyVProp)
(Castillo, Galeano, & Sanchez, 2021); del mismo modo en la tabla 5 se mencionan los pertinentes
para la seleccidn estructural.

Tabla 5. Pesos HyVProp

Peso Total componentes
‘o 5459
eléctricos, motores, tanques [gr]
WTO teorico (100%) [gr] 14000
Westructura [gr] 8541

2.2 Cargas Maximas en la aeronave

Durante la operacion, la aeronave experimenta diferentes cargas producidas por fuerzas
de inercia, presion del aire, reacciones a maniobras, entre otras; estas cargas determinan la
configuracion estructural que debe tener el avion, debido a que se deben soportar sin presentar

falla y/o afectar la aeronavegabilidad (Niu C. Y., 1989). Por lo tanto, para determinar la estructura
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y materiales del HyVprop se calculé las cargas soportadas de manera tedrica empleando
diferentes teorias y métodos, de igual manera utilizando recursos computacionales como XFLRS5.
2.2.1 Envolvente de vuelo

Inicialmente, la envolvente de vuelo se tomd del trabajo de grado citado en la seccién 2.1
(Castillo, Galeano, & Sanchez, 2021). Conforme a lo anterior, para aeronaves tipo UAV se debe
contar con un factor de carga méaximo positivo de 3,8 y -1,9 para la maxima carga negativa
(Glizde, 2017), de la misma manera la envolvente tiene en cuenta factores de la aeronave como la
masa, velocidad de pérdida, rafaga, crucero, maxima velocidad horizontal, areas y coeficientes de
sustentacion. Por lo tanto, la tabla 6 presenta los valores que soporta la aeronave durante su
operacion.

Tabla 6. Datos envolvente de vuelo

Datos envolvente de vuelo
Vc [m/s] 29
WIS [N/m~2] 116,22558
Vmax [m/s] 37,7
Vd [m/s] 40,6
Vs [m/s] 14,364236
n [Max. Positivo] 3,8
n [Max. Negativo] -1,9
n 1
V(n Positivo) [m/s] 28,00105
V[m/s] 20,314097
-n -1
V(n Negativo) [m/s] 20,314097

Posteriormente se observa el diagrama de la variacion de la velocidad y carga (V-n) a lo
largo de la operacién, donde se sefiala las limitaciones aerodinamicas y estructurales del avion en

las cuales no presentard falla, puntualizando las velocidades en cada condicion.
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Figura 12. Diagrama V-n

2.2.2 Cargasen el ala

2.2.2.1 Cargas de sustentacion

La sustentacion en el ala se realiz6 a través de la aproximacion de Schrenk, la cual esta en
funcion de la envergadura del ala y toma la forma eliptica y trapezoidal de esta. En el anexo 1 se
observa como fue calculado, asi mismo se emple6 un factor de carga de 3,8 con base en lo
establecido en la envolvente de vuelo, una relacion de taperado para la seccion recta y taperada de

1y 0,6943, respectivamente y un peso maximo de despegue de 14kg; asimismo el ala se dividio
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en 82 secciones y se evaluo con la ecuacion 10. Una vez, establecidos los factores necesarios se

considera la siguiente distribucion de sustentacién para la mitad de la envergadura.

200
180
160
140
120
100

Sustentacion [N/m]
N B D [e0)
o o o o

o

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 14 1.6 1.8
Posicion media envergadura [m]

Figura 13. Distribucion de sustentacion vs posicion envergadura
Obtenida la distribucion, se determind la ecuacion polindmica que representa esta:

Y =-93717x6 + 323,13x5 - 335,33x* + 36,396x% + 62,322x7 - 19,269x + 183,61 (11)

Esta ecuacion permite conocer la fuerza cortante que soporta el ala realizando una integracion y
graficandola (figura 14). Adicionalmente integrandola nuevamente se obtiene el momento flector

al que estd sometido el ala (figura 15).
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Figura 14. Distribucion fuerza cortante vs media envergadura
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Figura 15. Distribucion momento cortante vs media envergadura
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2.2.2.2 Cargas de arrastre

La fuerza de arrastre sobre el ala se estimé con datos iniciales dados por la simulacién en
el programa XFLRS5 (Castillo, Galeano, & Sanchez, 2021) el cual presenta buenos resultados en
aeronaves con bajo nimero de Reynolds. El estudio se basé en el método de analisis de vértice de

anillo, tipo velocidad constante y paneles 3d.

Wing Span 3240.000 nm
3240.000 um
1.070 n*®
1.070 n*®
12677000 g
11842.150 gim®
0.344
373.240 um
334.680 um

0.000" R

¥TOLV1 \ :

xyProj. Span
Wing Area
xyProj. Area
Plane Mass
Wing Load
Tail Volume
Root Chord
HAC

TipTwist

Aspect Ratio 9.806

Taper Ratio 1.438
Root-Tip Sweep = 1.116"

FNP = di{XCp.Cl)sdCl = 169,052 mo

Mech elewents - 2400
Figura 16. Andlisis en XFLR5

Tras conocer los valores del coeficiente de arrastre inducido (CDi) y coeficiente de arrastre

paréasito (CDo) en las secciones hechas a lo largo de la envergadura, se sumaron respectivamente

para especificar el coeficiente de arrastre total, empleando la ecuacién 12, tomando valores entre

0,009 para CDo y 0,047 para CDi.
Cp = Cpo + Cp; (12)

Posteriormente con la expresion expuesta en Aircraft performance and design (Andreson,

1999) se calculé el drag total a lo largo de la mitad de la envergadura.
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D =-pV2SCy (13)

Donde p es la densidad en condicion estandar, V la velocidad, S el area del ala y CD el
coeficiente de arrastre en cada uno de los puntos determinados anteriormente. Alcanzando valores
de arrastre entre 4,7 N y 31,1 N, como se observa en la figura 17, en contraste con la sustentacion,
el arrastre no tiene una aproximacién exacta, ya que la prediccidn esta mas alla de la capacidad de
los modelos aerodindmicos numeéricos actuales (Jobe, 1985). Asimismo, el analisis en XFLR5 y

los calculos de arrastre se pueden observar en el anexo 2 y 1, respectivamente.

35
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Arrastre [N]
N N
o (&)}

-
o1

[EN
o

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8
Posicion envergadura [m]

Figura 17. Arrastre vs. Posicion envergadura

2.2.2.3 Momento aerodinamico

El momento causado por la fuerza de sustentacion y arrastre se genera en el centro

aerodinamico del ala. Asi mismo el momento producido depende de factores como la cuerda del
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ala en la seccion, densidad, coeficiente de momento, area y velocidad (Corke T. , Design of

aircraft, 2003), como se muestra en la ecuacion 14.

M =2 pV2SCpc (14)

De esta forma el momento en cada seccion se hallé6 por medio de la expresion anterior,
tomando el coeficiente de momento del andlisis previamente mencionado (anexo 2) del programa
XFLR5 con un valor de 0,004. De la misma manera se calculd el momento aerodinamico para la

mitad del ala con la cuerda media aerodindmica:

11,225k
M=o (2

L G )(40,986m/s)2(0,5352m2)(0,004)(0,334m)

M = 0,61865 Nm

2.2.3 Cargas en la cola

La cola representa fuerzas importantes para la aeronave debido a que permite un
equilibrio para todo el sistema, produciendo sustentacién, arrastre y momento. La cola se
considera como un ala pequefia, sin embargo, al ser de configuracion en v invertida como se
observa en la figura 18, se toman algunas consideraciones para calcular las fuerzas

correspondientes.
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Figura 18. Cola HyVprop
Segun Pamadi (Pamadi, 2004) las fuerzas soportadas por la cola se dividen en producidas
por la cola vertical y cola horizontal, por esta razon para que la configuracion del HyVProp tenga
estos dos componentes se asume gue para una representaciéon de la cola horizontal se toma la
vista superior, mostrada como el area sombreada en la figura 19 y para la cola vertical el area

sombreada en la vista lateral indicada en la figura 20.

Figura 19. Representacion cola horizontal en vista superior
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Figura 20. Representacion cola vertical en vista lateral
De acuerdo con las suposiciones, se definen pardmetros geométricos que son requeridos para
el analisis de las cargas causadas por la cola.

Tabla 7. Datos cola vertical y horizontal
Cola Horizontal Cola Vertical

S [m2] 0,0677587 S[m2] | 0,06423814
b [m] 0,37788 bv [m] 0,36177

AR 2,107379486 AR 2,037380486

Iy 1 A 1

Cr [m] 0,17931 Cr[m] 0,17597
Ct [m] 0,17931 Ct[m] 0,17597
rA [m] 0,04938
Rb [m] 0,04938

Ac/4 0

Adicionalmente, todo el proceso que se realiz6 se encuentra en el anexo 1.

2.2.3.1 Cola Horizontal

La cola horizontal contribuye a la estabilidad longitudinal de la aeronave, por ello fue
determinada de la forma empirica que establece Pamadi en Performance, stability, dynamics, and
control of airplanes (Pamadi, 2004). Principalmente se definié variables como el angulo de

downwash (€) que es el angulo en el centro aerodinamico de la cola horizontal que depende de
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relaciones geométricas como la relacion de aspecto de la cola, la relacién de taperado, cuerda,

distancias entre la cola y el ala, entre otros.
de
€ = EO{W (15)

Donde de/da es el cambio de la relacion de downwash y a,, es el angulo de ataque del
ala, para este caso el maximo alcanzado de 8°. Igualmente, este resultado se aplicé para hallar el

angulo de la cola (ecuacion 16) y seguidamente el coeficiente de sustentacién (ecuacion 17).
o =Xy, — iy, + iy — € (16)
Cri= % ar (17)
Donde se ve incluido el angulo de incidencia del ala y cola, también la pendiente de la
curva de sustentacion de la cola horizontal, que en el caso de la aeronave HyVProp por tratarse de
un perfil NACA 0010, simétrico, se empleé la expresion presentada en el DATCOM (ecuacién

18) (Finck, 1978). Subsiguientemente se calculo la presion dinamica (ecuacion 19) y el area de la

cola horizontal para hallar la sustentacion.

2TA
202 tan| Ac
2+j‘4k§ <1+ Eiz /2))+4

VZ
q =5~ (19)

(18)

Ly = qeSiCre (20)
Siendo A la relacion de aspecto. Obteniendo como resultado

L, = 36,1967 N
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2.2.3.2 Cola vertical

Aplicando el mismo método de Pamadi para la estabilidad longitudinal, se estima la
sustentacion para la cola vertical que contribuye a la estabilidad direccional. Es preciso sefialar
gue la contribucién de la cola horizontal depende del angulo de diedro y flechamiento, sin
embargo, al ser mucho mas pequefio que el ala su contribucién es casi nula, por ende, puede ser
omitida sin afectar la estabilidad (Pamadi, 2004).

La cola vertical es el mayor contribuyente a la estabilidad direccional, esta depende del
momento, area, relacion de aspecto, flechamiento y geometria del fuselaje. Para la estimacion de
la fuerza fue necesario establecer un angulo de sidewash () de 45°, ya que es la condicion mas
critica que experimentara la aecronave y el angulo inducido de sidewash (o) de 30°, también se
definié relaciones, valores geométricos como la envergadura y la pendiente de la sustentacion
hallada con la ecuacion 21. Finalmente, el valor de la sustentacién de la cola vertical se evalud

con la ecuacion presentada a continuacion.

L, = _kQVavSv(B + U) (21)
Obteniendo como resultado
L, = —155,06552 N

No obstante, se realiz6 un segundo calculo debido a que el angulo de sidewash en la
primera aproximacion es mas alto que el angulo de pérdida del perfil NACA 0010, alcanzando un

valor de &ngulo de sidewash de 15

2.2.3.3 Cargas de arrastre

La fuerza de arrastre en la cola fue calculada con la sumatoria del coeficiente de arrastre

inducido y coeficiente de arrastre parasito en la cola (Andreson, 1999), en los cuales se determind
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variables como el area mojada (Swet), el coeficiente de friccion (Cf), el coeficiente de lift (Cl) y
numero de Reynolds (Re). Por consiguiente, se realizO el procedimiento presentado a

continuacion.

1,328

Cf == =0,001501 (22)

Cpo = 22 C; = 0,00375307 (23)
e = 0,9881 (24)
2
Cpr =~ = 0,001501 (25)

D = 0,062262 N (26)

Naturalmente el arrastre producido por la cola del HyVProp es insignificante respecto al
arrastre producido por el ala.
2.2.4 Cargas en los tailbooms

El tailboom es el encargado de unir el ala con la cola, por ende, esta sometido a cargas
gue involucran una configuracion estructural capaz de resistir las fuerzas producidas por los
componentes de la aeronave que pueden llegar a afectarlo. Asi pues, sobre los tailbooms actian

dos tipos de fuerza, el empuje de los motores eléctricos y la carga resultante de la cola.

2.2.4.1 Cargas producidas por los motores eléctricos

El motor eléctrico dispuesto para la aeronave HyVProp es el T-motor U7-420KV, en una
cantidad de cuatro en total (Castillo, Galeano, & Sanchez, 2021). Teniendo un empuje maximo en
operacion, del 75%, de 43N. Por lo tanto, en cada uno de los cuatro soportes disefiado para los

motores se tendra este valor.
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2.2.5 Cargas en el fuselaje

Las cargas que soporta el fuselaje son resultado de las maniobras de vuelo, despegues,
aterrizajes y condiciones en tierra; normalmente son demostradas por el método de Munk, el cual
ignora la viscosidad del fluido y asume un flujo ideal (Pamadi, 2004). Para empezar, se dividio el
fuselaje en 13 secciones (figura 21), cada seccién se fracciono de la manera que se muestra en la
figura 21 porque existe un cambio en el area de dicha parte, es decir no es igual que las areas
adyacentes, ademas permite resultados mas precisos; de manera sea posible medir distancias
como el didmetro del fuselaje en cada seccion, bf, la longitud de cada seccion, 4X, entre otras

variables mostradas en la figura 22, que también son detalladas en el anexo 1.

6ls|af| 3| 2
1312 [11 |1e 9 8 T ﬁ)

Figura 21. Secciones fuselaje HyVProp

Figura 22. Variables fuselaje teoria de Munk (Pamadi, 2004)
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En segundo lugar, se establecié en cada seccion el momento de cabeceo que varia
linealmente con el angulo de ataque y se condiciona por la longitud, el didmetro del fuselaje,

cambio del downwash, volumen y area.

(aCm) — n(k2—k1) (ble " A.X'l) (27)

da 2S¢

Donde (k2-k1) es la masa aparente, S el area y c la cuerda media aerodindmica. Del
mismo modo, para cada seccion se calculé el coeficiente de momento de cabeceo de sustentacion

cero para un fuselaje asimétrico con la siguiente ecuacion.

k2-k1 -
Cmo = m(bﬁ- x Axixiyp) (28)

Paralelamente se defini6 el coeficiente del momento total, siendo a el angulo de ataque:

Cinf = Crmoy + (52) @ (29)

Por altimo, establecido el coeficiente se calculd6 el momento total producido por el
fuselaje:

M = qSCCpy (30)

M = 1,5332 Nm

2.2.5.1 Cargas producidas por el motor reciproco

Conjuntamente, otra carga que afecta durante la operacion es el empuje del motor
reciproco, ya que este se encuentra ubicado en la parte trasera del fuselaje y produce una fuerza

sobre los componentes de este.
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El motor reciproco usado en la aeronave es un SAITO FG 21 (Castillo, Galeano, &
Sanchez, 2021), el cual tiene un maximo de empuje de 600 N, al que es sometido la estructura del
fuselaje.

2.2.6 Cargas en el skidpad

Las pruebas de caida libre se realizan a aeronaves para verificar las cargas a las que esta
sometido un tren de aterrizaje, al igual que para comprobar la resistencia de los materiales
empleados en el tren y la inexistencia de alguna falla que afecte la integridad de la aeronave. La
prueba se puede realizar desde diferentes tipos de alturas, que son determinadas por el disefiador
en el caso de los UAV, debido a que la regulacién actual no contiene informacion sobre este tipo
de pruebas en aeronaves no tripuladas. La Unica norma que habla al respecto se refiere a
aeronaves categoria normal, utilitaria y acrobatica, la cual es la normativa FAR 23.725
(FEDERAL AVIATION REGULATIONS, 2011) que establece que la distancia no debe ser
menor a 9,2 pulgadas y no necesita ser superior a 18,7 pulgadas.

Con relacién a lo anterior, la fuerza de impacto calculada para la aeronave HyVprop se
hall6 por medio de la conservacion de la energia para un cuerpo en caida libre (Beer, Johnston, &
Cornwell, Mecanica vetorial para ingenieros, 2010), primeramente, se definié una altura de 1,2 m
para la caida libre del avion, una vez fijada la distancia se calculé la velocidad de impacto del
skidpad con la ecuacion 31, seguido del calculo de la energia cinética justo antes del impacto

(ecuacion 32).

v=,2gh (31)

v =4,85221m/s
Ec = %mv2 (32)

Ec =134,8835]
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Después de conocer el valor de la energia cinética, se estima el valor de la fuerza de
impacto con la ecuacion 33. Para finalmente determinar la distribucion de la fuerza a lo largo de

la parte inferior del skidpad que tiene una longitud de 415 mm.
F=2(33)
F =3372,0894 N

Siendo d la distancia que se llega a deformar el tren de aterrizaje, asi pues, se propuso
como material inicial fibra de carbono Celion 3000/E7K8 plain weave fabric por sus
caracteristicas favorables ante el impacto y deformacion (Handbook, Department of Defense,
2002), con propdsito de conocer la distancia, la cual se puede deformar 0,04 m segun la
caracterizacion del Handbook de materiales compuestos (Departament of defense Handbook,

2002). Paralelamente se calcul6 la carga distribuida.

__3372,0894N
415mm

(34
F = 4,0627 N/mm

2.3 Seleccidn de la configuracion estructural

La seleccion de la configuracion estructural de cada elemento involucra un enfoque
analitico para alcanzar los requerimientos nombrados anteriormente, este enfoque analitico
depende de estudios estadisticos, recomendaciones de la industria, experiencia y sentido comun
(Jimenez Soler, 2013). EI CAD de la configuracion estructural de la aeronave HyVprop puede
evidenciarse en el anexo 10 y en general los componentes de esta estructura se encuentran

disefiados para ser construidos en materiales compuestos.
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2.3.1 Configuracion del Ala

Segun los antecedentes de diferentes aeronaves disefiadas en la Universidad de San
Buenaventura, una estructura monolitica semimonocasco (Jimenez Soler, 2013), fue seleccionada
para el ala, la cual permite facilidad en la manufactura y una alta rigidez, ademas de ser la mas
utilizada en la industria aerondutica en aeronaves modernas y de alto rendimiento (Jimenez Soler,
2013). Este es un componente critico de la aeronave ya que se encuentra la union del ala interna o
central y el ala externa, esto debido al cambio del taper y la posibilidad de separar el ala
rapidamente y facilitar su transporte. En la figura 23 se puede observar la configuracion interna

de la estructura del ala.

Unidn Ala externa- ala
interna

Ala externa

Ala interna

Figura 23. Confijguracion estructural del ala

Con el propésito de limitar el pandeo en la piel y encontrar el nimero de costillas inicial,
se tomé como referencia los documentos: el disefio preliminar de la aeronave ATMOSFERA |
(Barona, Farias, Osma, & Osorio, 2017), el disefio estructural del fuselaje, ala central y unién ala-
fuselaje para la aeronave no tripulada (UAV) Skycruiser (Castro, Coronado, & Luis, 2013) y el
Structural Design of a Composite Wing Structure: Analysis of an Unmanned Aerial Vehicle

(Jimenez Soler, 2013), los cuales analizan y determinan el numero de costillas Optimo para
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aeronaves no tripuladas de caracteristicas similares al HyVProp, de esta manera, se encontrd que
el promedio de costillas por media envergadura era de 10 costillas, como se observa en | figura
24; sin embargo, como la envergadura del HyVProp es diferente el nimero de costillas fue
incrementado a 12 para impedir el pandeo en la piel por la falta de stringers en la configuracién

del ala (Barona, Farias, Osma, & Osorio, 2017).

Cantidad de costillas en aeronaves similares

Aeronave Numero de costillas
Skycruiser X-1 14
USB-AERO 10
Navigator X3 7
Kadet Genesis 10

10,25

Figura 24. Promedio niimero de costillas del ala

2.3.1.1 Configuracion Ala interna o central

El ala central se compone de 4 costillas por media envergadura, junto con dos vigas en C.
La viga principal se encuentra localizada en el 25% de la cuerda, asi como la posterior se
encuentra en el 75% de la misma. Un estudio desarrollado en Structural Design of a Composite
Wing Structure: Analysis of an Unmanned Aerial Vehicle concluy6 que la mejor area transversal
para la viga es en C ya que esta permite que los caps superior e inferior reciban las cargas de
compresién y tension mientras que la web reciba las cargas cortantes, ademas de la facilidad de
manufactura al solo necesitar un molde para su fabricacién y poder determinar el espesor de los
caps y la web por separado (Jimenez Soler, 2013). El espesor de cada pieza serd descrito en la

configuracion de materiales por componente.
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Figura 25. Configuracion estructural del ala interna

2.3.1.2 Configuracion Ala externa

Asi como el ala central, se encuentran dos vigas en C manteniendo sus posiciones de 25%
y 75% de la cuerda respectivamente, a esto se suman 9 costillas que como se menciono

anteriormente, ayudan a mantener la forma aerodinamica del ala y a impedir pandeo en la piel.

Figura 26. Configuracion estructural del ala externa



54

2.3.2 Configuracion Fuselaje

La estructura semimonocasco del fuselaje fue disefiada en funcién de las cargas del ala,
tren de aterrizaje y planta motriz, con el propésito de no deformarse. Siendo conformada por
cuatro cuadernas (1), dos laminas inferiores (2) que permiten que el fuselaje soporte un impacto
considerable en el aterrizaje, dos vigas de refuerzo superiores tipo “hat” (3) ofreciendo una alta
rigidez de la estructura sin aumentar de gran manera el peso y una placa de union trasera (4) que
permite la union con el ala, como se ilustra en la figura 27. La nariz de la aeronave ubicada al
frente de la primera cuaderna, es monocasco y es hueca ya que no necesita soportar cargas

estructurales importantes y solo debe conservar su forma.

Figura 27. Configuracion estructural del fuselaje

2.3.3 Configuracién Tailboom

El disefio estructural del Tailboom que ayuda a transmitir las cargas del empenaje y los
motores VTOL esta formado por un perfil rectangular de 25x50mm que se extiende 1620mm,
este disefio propone una gran facilidad en la manufactura ya que este perfil es accesible en la

industria (El palacio del aluminio, 2020). Ademas, contiene dos pestafias que hacen parte de la
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union al ala, las cuales duplican la forma del perfil alar NACA 4412 en dicha seccion del ala.

Igualmente se explicara en la seccion de uniones.

Pestafias

Figura 28. Configuracion estructural del Tailboom
2.3.4 Configuracion Tren de Aterrizaje
La geometria del tren de aterrizaje es de tipo “Skid” por las caracteristicas VTOL de la
aeronave, y es resultado del disefio conceptual del proyecto de grado “Desarrollo de un Sistema
Aéreo No Tripulado de Configuracion Hibrida para el Mejoramiento de la Capacidad Productiva
del Suelo en los Llanos Orientales (HyVProp)” (Castillo, Galeano, & Sanchez, 2021). Este se
compone de un tren frontal y un tren posterior unidos por skids de seccion transversal rectangular,

facilitando la manufactura al no tener formas complejas.

Posterior

Figura 29. Configuracion estructural del Skid
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2.3.5 Configuracién del empenaje

Una caracteristica notable es su configuracion en V invertida, asi como el ala, la cola
cuenta con dos vigas en C ubicadas al 25% y 75% de la cuerda. Ademas, contiene 6 costillas en
su media envergadura, que fueron determinadas de la misma manera que se determiné el nimero
de costillas del ala, es decir, efectuando un promedio con otros empenajes analizados en el
proyecto de grado sobre el disefio preliminar de la aeronave Atmosfera 1 (Barona, Farias, Osma,

& Osorio, 2017), mostrado en la figura 30.

Cantidad de costillas en el empenaje en
aeronaves similares

Aeronave Numero de costillas
Skycruiser X-1 8
USB-AERO 4
Navigator X3 6
Kadet Genesis 4

Promedio 5,5

Figura 30. Promedio niimero costillas del empenaje
Por otro lado, la cola se encuentra dividida en dos secciones, derecha e izquierda, las cuales se
encuentran unidas por una pieza de coloracién verde como se muestra en la figura 31, nombrada
unién simetria; asimismo la unién entre la cola y el tailboom se hace mediante una conexién de

forma.
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Unioén simetria

Union tailboom

Figura 31. Configuracion estructural del empenaje

2.3.6 Configuracion de uniones
Una gran ventaja para una aeronave de agricultura como el HyVprop es la facilidad de
ensamble y desensamble de sus piezas con el propdésito de ser transportado a lugares remotos en

Colombia, por esto, el disefio fue enfocado a las uniones no permanentes y de facil desensamble.

2.3.6.1 Ala externa y Ala interna

Como se habia nombrado anteriormente, el ala es un elemento critico en la aeronave, para
eso un tubo de fibra de carbono de 1 pulgada de diametro, 1,3 mm de espesor y 488 mm de largo
llamado “fitting” es incorporado en la union, aumentando su rigidez y mejorando su integridad
estructural. Para facilitar el correcto ajuste de la union se afiaden dos elementos en la cuarta
costilla del ala central, Ilamados pines de ajuste y sus agujeros correspondientes en la primera

costilla del ala externa, estos elementos pueden ser observados en la figura 32.
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Fitting

Agujeros de
ajuste

", Pines de ajuste

h

Figura 32. Union del ala central y ala externa
Se propone una posible union exterior para estos dos elementos utilizando como referencia
la union propuesta en el Mugin VTOL (Mugin UAV, 2022), donde sus alas se unen por medio de
un gancho que se compone de dos partes, ancladas al ala externa e interna respectivamente, en la

figura 33 se puede observar este método de unidn en dicha aeronave.

Figura 33. Union de ala externa-interna por medio de un gancho

2.3.6.2 Union Ala-Tailboom
Dos pestafias localizadas en el Tailboom permiten unir este componente con el ala, para
esto se utilizé un disefio similar al del Mugin VTOL UAV (Mugin UAV, 2022), que se muestra

en la figura 34, lo que facilita su manufactura y ensamblaje. Este puede ser atornillado a las vigas
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0 a la piel, sin embargo, se requiere un estudio méas afondo de una posible unién pernada, que no
se comprende dentro de los alcances de este proyecto grado. En la figura 35 se muestra esta pieza

de union y su localizacién en el ala

\ Union ala

2 interna - ala
= externa

Uniones
pernadas

Figura 35. Union Tailboom-ala

2.3.6.3 Union Ala Interna- Fuselaje

La unidn entre el ala central y el fuselaje se compone de dos elementos importantes que
permiten separar los componentes, el primero llamado “Dowell”, que es un componente

conformado por una placa con pestafias y un pin, dicho pin se ubica en las pestafias de la placa
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que se encuentra unida a las vigas del ala central, adicionalmente, el pin ingresa en un agujero
localizado en la segunda cuaderna del fuselaje, en la figura 36 se puede observar un sistema
similar a este (Ballesteros, Bello, & Cérdenas, 2013), el cual se tom6 como referencia para el

disefio del sistema de union de la aeronave HyVProp.

Figura 36. Configuracion Dowell de la aeronave Kadet
Por otro lado, se muestra el disefio de la union y su localizacion en la figura 37 donde el
dowell de coloracion roja provee la integridad estructural necesaria para soportar las cargas de la

junta.

Pin dowell

Placa
dowell

Figura 37. Union ala-fuselaje por medio del dowell.
Adicionalmente el segundo elemento, permite la unién por medio de un soporte ubicado en

la parte posterior de las costillas centrales, nombrado union posterior. La sujecion existente puede
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ser de forma pernada a la placa ubicada en el fuselaje; no obstante, requiere un estudio a fondo de
la unién que no hace parte de los alcances de este proyecto, en la figura 38 se observa este
elemento. Del mismo modo que el dowell, la unién posterior se determin6 segin la sujecion
establecida en el proyecto de grado sobre la aeronave kadet (Ballesteros, Bello, & Cardenas,

2013).

Unidn
pernada

Unioén
posterior

Figura 38. Union ala-fuselaje en el soporte posterior

2.3.6.4 Unién Empenaje-Tailboom

La pieza monocasco mostrada en la figura 39 fue disefiada para ser acoplada en la punta
posterior del Tailboom manteniendo su perfil rectangular. Por otro lado, la unién de la pieza con

la cola es permanente y se compone de dos tubos que dan integridad estructural a esta union.
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Figura 39. Union Tailboom-Cola

2.4 Seleccién y configuracion de materiales

Los materiales seleccionados para los componentes de una aeronave estan condicionados
por sus caracteristicas de rendimiento, caracteristicas mecéanicas, peso, costo, entorno, cargas,
tamafio, entre otros. Por esta razon, es importante elegir cada material precisando en cada aspecto.
Para la aeronave HyVProp se requieren materiales que soporten de manera segura las cargas
implicadas para una configuracion VTOL, ademas de no superar los pesos establecidos en la
seccion 2.1, siendo 8541 gr para el peso de la estructura y 280gr el peso del tren de aterrizaje.

Generalmente es asumido que los materiales compuestos son méas costosos que el metal o
madera, sin embargo, la fabricacion y mano de obra de los compuestos normalmente es mas
econdmico que para materiales como metales (Hollman, 1983); igualmente la manufactura en
formas complejas es menos dificultosa y necesita de menos tiempo o fases para su elaboracion.
Por afiadidura los materiales compuestos presentan una reduccion de peso de aproximadamente

del 33% frente a los materiales generales (Hollman, 1983), ademas las caracteristicas mecéanicas
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de los compuestos varian significativamente y se pueden llegar a modificar cambiando la resina,
las capas, la direccion de las fibras, técnicas de fabricacion, etc.

De esta manera la industria aeronautica ha implementado en mayor nimero los materiales
compuestos en los componentes principales y secundarios de las aeronaves, por ejemplo, las
fibras méas usadas son la fibra de vidrio, fibra de carbono y fibra de aramida, asi como para la
matriz la resina epoxica (Jones, 1999). En relacion, el objetivo de este capitulo es evidenciar la
seleccién de materiales para cada elemento de la aeronave.

2.4.1 Seleccién de materiales

La seleccion de materiales se realizd por medio de una matriz de decision donde se
evaluo la viabilidad de los materiales descritos en el marco conceptual para cada componente de
la aeronave. Asimismo, en la matriz se especificaron pardmetros establecidos por Corke en el
libro design of Aircraft (Corke T., Design of aircraft, 2003), el cual define items para analizar y
asegurar la designacion correcta de los materiales; los parametros a evaluar son: el peso (A), la
resistencia a la tension, compresion (B), resistencia al cortante (C), resistencia al impacto (D) y
practicidad de la fabricacion (E).

Inicialmente, a cada material se le asigno un puntaje en los parametros siendo: 5- Muy
bueno, 4- Bueno, 3- Aceptable, 2- Regular, 1-Malo; siendo analizados con informacién del
Handbook sobre materiales compuestos (Handbook, Department of Defense, 2002) y el libro
composite Aircraft design (Hollman, 1983). Una vez asignado el puntaje en cada parametro, este
se multiplicd por el porcentaje de importancia que tiene segun la funcion a cumplir en el
componente, por ejemplo, en el skidpad la resistencia al impacto es mas importante que la
resistencia a la tension y compresién; por lo tanto, un puntaje alto en el impacto tendrd mas

influencia en el resultado final.
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2.4.1.1 Ala

Para el ala se asign6 un porcentaje del 30% a la resistencia a la compresion, tension y
cortante, debido a que son las méas constantes en los elementos del ala, ademas de un valor del
20% al peso y un 10% a la resistencia al impacto y fabricacion. En la tabla # se muestra la matriz
de seleccion para el ala en donde los materiales Hitex 33 unidireccional y IM6 12K
unidireccional presentaron el mayor resultado considerando que en componentes como los cap se
presentan magnitudes de la carga mas altas en una sola direccién y para demas componentes
como las almas de las vigas y piel el mejor resultado fue para la fibra de carbono T300.

Tabla 8. Matriz de decision Ala

Parametros
Material A B c L E Total
(20%) | (30%0) | (30%0) | (10%0) | (10%0)
E-Glass 1 0,9 0,6 0,4 0,4 3,3
Kevlar 49 0,8 1,2 0,9 0,3 0,3 3,5
Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain 0.8 1.2 15 0.4 0.4 43
Weave
HITEX 33 6k/E7K8 unidireccional 0.8 15 0.6 0.3 0.4 3.6
tape
Fibra de carbono IM6 12K/APC-2
unidireccional tape 08 L5 0.6 0.3 0.4 3.6
Espuma PVC 1 0,6 0,6 0,5 0,5 3,2

2.4.1.2 Fuselaje

La distribucion de los porcentajes en el fuselaje se concentr6 en la resistencia a la tension,
compresion y cortantes, con un 30% y 20%, respectivamente; ademas de la resistencia al impacto
con un 20% debido a la configuracion VTOL, por otra parte, el peso representa un 20% vy la
fabricacion un 10% (tabla #). De esta forma, se obtuvo un mayor puntaje para la fibra de carbono
T300 y espuma PVC, acordando una configuracion tipo sandwich en la piel para resistir mejor la

carga de impacto en los aterrizajes (Hollman, 1983).
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Parametros
Material A B c D E Total
(20%) | (30%) | (20%0) | (20%6) | (10%0)
E-Glass 1 0,9 0,4 0,8 0,4 3,5
Kevlar 49 0,8 1,2 0,6 0,6 0,3 3,5
Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain
Weave 0,8 1,2 1 0,8 0,4 4,2
HITEX 33 6k/E7K8 unidireccional 0.8 15 0.4 0.6 0.4 3.7
tape
Fibra de c_ar_bono_ IM6 12K/APC-2 0.8 15 0.4 0.6 0.4 3,7
unidireccional tape
Espuma PVC 1 0,6 0,4 1 0,5 3,5

2.4.1.3 Tailboom

Por la resistencia al impacto y a esfuerzos en diferentes direcciones los porcentajes mas

altos para el tailboom se presentan en la resistencia al impacto, tensién, compresion y cortante.

Adicionalmente se le asigno el 10% a los parametros del peso y fabricacion. Finalmente se

obtuvo que la fibra de carbono T300 presenta las mejores caracteristicas para la funcion que debe

cumplir el tailboom.

Tabla 10. Matriz de decision Tailboom

Materma Parametros A B c D E Total
ateria (10%) | (30%) | (30%) | (20%6) | (10%)
E-Glass 0,5 0,9 0,6 0,8 0,4 3,2
Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain 0.4 1.2 15 0.8 0.4 43
Weave
HITEX 33 6k/E7K8 unidireccional 0.4 15 0.6 0.6 0.4 35
tape
Espuma PVC 0,5 0,6 0,6 1 0,5 3,2
2.4.1.4 Cola

Debido a los esfuerzos que soporta el empenaje se presenta una variedad de materiales

con alto puntaje en la matriz de decision; sin embargo, para los componentes que soportan las
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cargas en una sola direccion el material adecuado fue la fibra de carbono Hitex 33, asimismo para
las cargas de impacto fue la fibra de vidrio E-Glass y las dos fibras de carbono tejidas T300 y
IM6 12K para los esfuerzo bidireccionales.

Tabla 11. Matriz de decision Cola

Parametros A B © D E
Material (20%) | (30%) | (30%) | (10%) | (10%)| 'Ot
E-Glass 1 0,9 0,6 0,4 0,4 3,3
Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain 0.8 12 0.9 0.3 0.3 35
Weave
HITEX 33 6k/Et;|;é3 unidireccional 0.8 12 15 0.3 0.4 42

Fibra de carbono IM6 12K/APC-2

e 0,8 15 0,6 0,3 0,4 3,6
unidireccional tape

Celion 3000/E7KS8 plain weave fabric | 0,8 15 15 0,3 0,4 4,5

Espuma PVC 1 0,6 0,6 0,5 0,5 3,2

2.4.1.5 Skidpad

Idealmente para las cargas de impacto que soporta el skidpad, la configuracién es de tipo
sandwich (Hollman, 1983), igualmente la matriz de decisién muestra mejores resultados para la
fibra de carbono Celion 3000 y Espuma PVC, que permiten una reduccion de peso con alta
resistencia a los esfuerzos. A su vez los parametros del peso, resistencia al impacto y resistencia a
los esfuerzos son los mas importantes como se observa en la tabla 12.

Tabla 12. Matriz de decisién Skidpad

Parametros A B C D E
Material (20%) | (20%) | (20%) | (30%) | (10%)| Ot
Celion 3000/E7KS8 plain weave fabric | 0,8 1 1 0,9 0,4 4,1
Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain 0.8 0.8 0.6 0.9 0.3 3.4
Weave
HITEX 33 6k/Et;l;§ unidireccional 0.8 0.8 1 0.9 0.4 3.9

Espuma PVC 1 0,4 0,4 1,5 0,5 3,8
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2.4.2 Configuracion de materiales Ala

Principalmente, en el ala se empled el T-300 3k/934 plain weave fabric para elementos
como la piel, costillas y web de las vigas que estan sometidos tanto a tensiébn como compresion y
cortante. Por su parte para elementos como los caps de las vigas que soportan mas fuerza en una
sola direccion se establecio el HITEX 33 6k/E7K8 unidireccional tape.

Asi mismo en elementos que estan sujetos a impactos y requieren un espesor grande,
como el dowell, la mejor opcion para reducir el peso y mejores caracteristicas para el impacto es

el material tipo sdndwich, como la fibra de carbono T300 3k/934 Plain Weave y PVC.

2.4.2.1 Ala externa

Tabla 13. Materiales ala externa

Componente Material Capas
Piel Superior Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 2
Inferior Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 2
Costillas Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 3
Cap Fibra de carbono IM6 12K/APC-2 unidireccional tape 8
v superior
Principal Llg HITEX 33 6k/E7KS8 unidireccional tape 5
inferior
Web Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 5
Cap HITEX 33 6k/E7KS8 unidireccional tape 5
superior
Viga Ca HITEX 33 6k/E7K8 unidireccional tape (3 capas
Posterior _~ap interiores)& Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain 5
inferior .
Weave (capas exteriores)
Web Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 4
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2.4.2.2 Ala interna

Tabla 14. Materiales ala interna

Componente Material Capas
Picl Superior Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 2
Inferior Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 2
Costillas Exteriores Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 3
Interiores Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 2
Cap HITEX 33 6k/E7KS8 unidireccional tape 3
: superior

\_/|g_a Cap S
Principal e HITEX 33 6k/E7K8 unidireccional tape 4
Web Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 4
Cap HITEX 33 6k/E7KS8 unidireccional tape 2

. superior

Viga Cap idirecci
Posterior inferior HITEX 33 6k/E7K8 unidireccional tape 2
Web Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 2

Sandwich Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave
Dowell 5
(2 capas por cara) - PVC
Soporte union fuselaje Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 3
2.4.2.3 Fitting

Para la union del ala interna con el ala externa se hace uso de un tubo comercial, de
referencia Abester 1 Piece ID 23,7 mm x OD 25mm x 1000mm Carbon Fiber Tube 3K Glossy
Wing Tube (Abester 1 Piece ID 48mm x OD 50mm x 1000mm Carbon Fiber Tube 3K Glossy
Wing Tube/Quadcopter Arm, 2020).

2.4.3 Configuracion de materiales Fuselaje

Las partes del fuselaje de una aeronave de despegue y aterrizaje vertical como el
HyVprop estan expuestas a elevadas cargas de impacto, por este motivo los materiales en su
mayoria estan conformados por la configuracion tipo sandwich, formado por fibra de Carbono

T300 3k/934 Plain Weave y espuma PVC. No obstante, también se ocupan aluminio para la pared
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fuego y fibra de carbono T300 3k/934 Plain Weave para los largueros, cuadernas y soporte ala

fuselaje.

Tabla 15. Materiales fuselaje

Componente Material Capas
Superior Sandwich Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 3
P (1 capa por cara) - PVC
: . Sandwich Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave
Piel Inferior 3
(1 capa por cara)- PVC
Sandwich Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave
Lateral 7
(3 capas por cara)- PVC
Largueros Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 2
Cuadernas Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 3
Pared de fuego Aluminio 2024T3 -
Soporte Ala fuselaje Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 3
Unién Skidpad Sandwich Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 3

(1 capa por cara)- PVC

2.4.4 Configuracion de materiales Tailboom

El elemento que une la cola con el ala experimenta fuerzas de impacto y fuerzas

resultantes de la cola, motores y ala, por lo tanto, debe tener una buena resistencia y rigidez.

Anélogamente al ser un elemento monocasco y con longitud mayor a los demas elementos, este

es mas robusto, en este aspecto se aprovechd las caracteristicas isotrépicas de la fibra de carbono

T300 3k/934 Plain Weave.

Tabla 16. Materiales Tailboom

Componente Material Capas
Tubo rectangular Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 7
Pestafas Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 4

2.4.5 Cola

Los elementos de la cola soportan tension, compresion y cortante. De manera similar que

el ala, se emplearon materiales unidireccionales para los caps de las vigas y materiales tejidos
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para las costillas, las almas de las vigas y pieles. Aun asi, para reducir el espesor de algunas areas
gue resisten el impacto se dispuso de la fibra de vidrio tipo E-Glass.

Igualmente se usé Celion 3000/E7K8 plain weave fabric beneficiandose de la mayor
resistencia a altos valores de compresion, tension y cortante.

Tabla 17. Materiales cola

Componente Material Capas
Picl Superior Celion 3000/E7K8 plain weave fabric 2
Inferior Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 5
Costillas Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave 2
Cap superior HITEX 33 6k/E7K8 unidireccional tape 3
Viga Cap inferior HITEX 33 6k/E7K8 unidireccional tape 3
Principal Sandwich Celion 3000/E7KS8 plain weave
Web . 3
fabric (1 capa por cara)— E-Glass
Cap superior HITEX 33 6k/E7K8 unidireccional tape 3
Viga Cap inferior HITEX 33 6k/E7K8 unidireccional tape 3
Posterior Sandwich Celion 3000/E7K8 plain weave
Web . 3
fabric (1 capa por cara)- E-Glass
S Celion 3000/E7K8 plain weave fabric - E
Uniodn tailboom-cola Glass 4

2.4.6 Skidpad

El tren de aterrizaje de una aeronave es uno de los componentes mas criticos, de ahi que
sean mas robustos que los demas componentes de la aeronave, de la misma forma el impacto se
debe soportar sin que afecte la estructura del tren o de la aeronave. En la tabla 13 se observa que
el skidpad esta dividido en tres secciones la superior, inferior y la curvatura, ya que las dos
primeras soportan cargas mas altas y también ayudan a que la fuerza soportada en la seccion
curva sea menor, en consecuencia, se reduzca el espesor y peso.

Al existir esfuerzos mas altos se us6 material tipo sandwich con una fibra de carbono de
mayores valores en sus propiedades mecénicas, siendo la configuracion sandwich Celion

3000/E7KS8 plain weave fabric — espuma PVC.




Tabla 18. Materiales skidpad
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Componente Material Capas
. Sandwich Celion 3000/E7K8 plain weave fabric (5 capas
Soporte superior 11
por cara)- PVC
. . Sandwich Celion 3000/E7K8 plain weave fabric (4 capas
Soporte inferior 9
por cara)- PVC
., Sandwich Celion 3000/E7KS8 plain weave fabric (5 capas
Seccion curva 11

por cara)- PVC

2.4.7 Caracteristicas materiales seleccionados

En esta seccion se sefialan algunas de las caracteristicas principales de los materiales

seleccionados para la estructura de la aeronave HyVProp, todos los datos se tomaron de MIL-

HDBK-17-2F - Composite materials Handbook (Departament of defense Handbook, 2002).

2.4.7.1 HITEX 33 6k/E7K8 unidireccional tape

Tabla 19. Caracteristicas HITEX 33 6k/E7K8 unidireccional tape

HITEX 33 6k/E7K8 (Departament of defense Handbook, 2002)
Densidad[kg/m3] 1580
Resistencia a la traccion[Mpa] 2231
Madulo de elasticidad[GPa] 122,03

2.4.7.2 Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave

Tabla 20. Caracteristicas Fibra de Carbono T300 3k/934 Plain Weave

T-300 3k/934 plain weave fabric (Departament of defense
Handbook, 2002)

Densidad[kg/m3] 1570
Resistencia a la traccion[Mpa] 541,212
Modulo de elasticidad[GPa] 59,29

2.4.4.3 Celion 3000/E7K8 plain weave fabric

Tabla 21. Caracteristicas Celion 3000/E7K8 plain weave fabric

Celion 3000/E7K8 (Departament of defense Handbook, 2002)
Densidad[kg/m3] 1550
Resistencia a la traccion[Mpa] 1020,42
Modulo de elasticidad[GPa] 78,6
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2.4.4.4 Fibra de carbono IM6 12k/APC-2 unidireccional tape

Tabla 22. Caracteristicas IM6 12K/APC-2 unidireccional tape

IM6 12K/APC-2 (Departament of defense Handbook, 2002)
Densidad[kg/m3] 1550
Resistencia a la traccion[Mpa] 2413
Modulo de elasticidad[GPa] 148,92

2.5 Configuracion geométrica del modelo de elementos finitos (Simplificacion
estructural)

Dado que el software ANSYS elegido para el analisis de elementos finitos requiere que
los componentes sean de tipo “Shell” o caparazon para las simulaciones de piezas laminadas o de
materiales compuestos, se realiz6 una simplificacion del CAD, es decir, se extrajo las superficies
de los componentes para que el software permitiera la configuracion de las capas y los angulos
del material. Para esto se utilizo el software Catia V5 en las instalaciones de la Universidad de
San Buenaventura, ya que este programa tiene altas capacidades en cuanto a superficies.

2.5.1 Simplificacién ala interna

Se puede notar en la figura 40 de la simplificacion del ala interna los elementos de union
al fuselaje, proporcionando los puntos fijos para la simulacién, en este caso los agujeros fueron
cubiertos. Adicionalmente el tubo de union se encuentra conectado con las costillas del ala

central.
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Puntos

" punto fijo

Figura 40. Superficies ala interna

2.5.2 Simplificacion ala externa
Puesto que el ala externa no tiene elementos de unién, esta contiene nueve costillas, dos
vigas en C y la piel que se encuentra dividida en paneles por los componentes estructurales, lo

gue facilita el analisis de esfuerzos y pandeo.

Figura 41. Superficies ala externa

2.5.3 Simplificacion fuselaje
De mismo modo que el ala interna, los agujeros de union fueron cubiertos en la segunda
cuaderna y el soporte posterior, en este caso la piel fue extraida del modelo solido como una sola

superficie y fue dividida en paneles més adelante.
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Figura 42. Superficies fuselaje.

2.5.4 Simplificacion Tailboom

La geometria del Tailboom permite que la generacién de sus superficies se logre

facilmente tratandose de una sola pieza.

Figura 43. Figura Tailboom

2.5.5 Simplificacién empenaje

Debido a que las cargas ejercidas en el empenaje son simétricas, ya que no se tuvieron en
cuenta posibles cargas asimétricas producidas por los rotores, es posible simular solo una mitad
de la geometria de la estructura, lo que permite utilizar una mayor cantidad de nodos y elementos

en la malla y ahorrar capacidad computacional.
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Figura 44. Superficies empenaje
2.5.6 Simplificacion Skid
Al igual que la cola, el andlisis de elementos finitos del tren de aterrizaje puede ser
desarrollado solo en la mitad ya que sus cargas son simétricas, la elaboracion de las superficies se

facilita por su geometria sencilla.

Figura 45. Superficies Skid
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2.6 Analisis estatico de elementos finitos

En el andlisis estatico de elementos finitos se empled el programa ANSYS con licencia
estudiantil que tiene una limitacion de 32000 elementos y nodos para el area estructural. En esta
seccion se describira el proceso realizado para los elementos y en cada subparte se especificara
cada uno, de la misma manera las simulaciones se encuentran en el anexo 3.

En primer lugar, se trabajé en el ambiente de andlisis estructural de ANSYS Workbench
donde se importaron las geometrias idealizadas, para posteriormente asignar el formato secciones
de capas a los elementos, el cual permite la estructuracién de cada material compuesto,
incluyendo la direccién, espesor y numero de capas de cada uno. Seguidamente se realizd
manualmente las conexiones existentes en el sistema, conviene sefialar que todas las conexiones
son pegadas y no pernadas o soldadas, al igual que ningin agujero tiene consideraciones sobre
distancia de borde o ubicacion. Tras elaborar todas las conexiones se realiz6 la malla,
dimensionando con diferentes tamafios las superficies en relacién con las caras mas criticas. Tan
pronto se terminan las conexiones y enmallado se asignan las respectivas cargas calculadas en la
seccidn 2.2 en cada uno de los puntos correspondientes, igualmente los soporte fijos.

Por altimo, se agregan las soluciones esenciales para el analisis, como los esfuerzos normales en
cada eje, esfuerzos cortantes y deformaciones; con el objetivo de simular el caso planteado.
2.6.1 Ala externa

La simulacion del ala externa se llevé a cabo con la mitad de la envergadura debido a que
las fuerzas soportadas y su geometria son simétricas. EI enmallado del ala externa se realiz6 con
un método de cuadrilateros/hexaédricos ya que presenta mejor convergencia en secciones
delgadas y de geometrias moderadamente complejas (ANSYS, Inc, 2010), dimensionando las

superficies con un tamafio de elemento de 2,92 mm, alcanzando un nimero de elementos de
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28309 y nodos de 31753. En la figura 46 se muestra el enmallado de la parte exterior con la piel y

la seccidn interior en la figura 47.

0.00 200.00 400.00 (mm)
100.00 300.00

Figura 46. Enmallado exterior ala externa

e

0.00 20000 400.00 (mm)
100.00 300.00
Figura 47. Enmallado interior ala externa

Simultdneamente la sustentacion y el arrastre hallados en la seccion 2.2 se distribuyeron en
cada costilla y fueron ubicados en el 25% de la cuerda media aerodindmica, como se observa en
la figura 48. De la misma forma se ubicé el momento aerodinamico, -618 N mm, en el borde

exterior. Por otra parte, se fijo la costilla que va conectado al ala interna.
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Figura 48. Cargas distribuidas ala externa
Hechas las simulaciones se encuentran los resultados presentados a continuacién, en
primer lugar, en la figura 49 se evidencia la deformacion en la estructura interna con un méaximo
de 33,992 mm ubicado en la parte frontal de la dltima costilla, por el contrario, la minima

deformacion se encuentra en la primera costilla que va sujeta al ala interna.

B: Version 2
Total Deformation

Type: Total Deformation
Unit: mm

Time: 15

Max: 33.992

0.00 20000 400.00 (mm)

100.00 30000

Figura 49. Deformacion total ala externa

Respecto a los esfuerzos, el maximo normal se presenta en la primera capa del cap
superior de la viga principal, con un valor de 657,88 MPa en compresion, causa de la flexion

producto de las cargas aerodinamicas, igualmente, existe una carga a tension de 362,01 MPa en el

cap superior de la viga posterior.
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B: Version 2
e lenstillas
Type: Mormal Strosei Awis) TopsBotions  Layer 1
Unit MP2

Sisterra Conderacas CAPUPT

Tire: 15
Ma: 362.01
Min 65783
Deformiaion Seals Faslon: ~0 Tr G e)
25/01/2022 2157

2
2487
13538
22065
-81.25
204 57
-317.88
4212
544 57
657,83

2500
Figura 50. Esfuerzo normal ala externa

2.6.2 Ala interna

La simulacidn se ejecut6 con el ala interna completa puesto que tiene elementos como el
dowell y el soporte posterior que imposibilita la simulacién parcial de la estructura, asi como en
el ala externa. Por su parte la malla se realiz6 con un tamafio de elementos desde 5mm a 7mm,
adquiriendo 29322 nodos y 26593 elementos, asimismo con un método de
cuadrilateros/hexaédricos debido a que producen menos celdas comparado con métodos como el
de tetraedros, ademéas de adaptarse satisfactoriamente a secciones delgadas (ANSYS, Inc, 2010).

Adicionalmente se representa en las figuras 51 y 52 el enmallado desde la vista exterior y vista

interior, respectivamente.
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0.00 150.00 300.00 (mm}
.| 1
75.00 225.00
Figura 51. Enmallado exterior ala interna

0.00 150.00 300.00 (mm}
1

L |
75.00 225.00
Figura 52. Enmallado exterior ala interna

La sustentacion y arrastre del ala interna se localizaron a lo largo de la envergadura en el
25% de la cuerda, también se ubico la fuerza cortante y el momento flector resultantes del ala
externa en los bordes exteriores, cabe destacar que sobre cada Fitting se dispuso la fuerza cortante
de la primera costilla del ala exterior, representada en color morado en la figura 53. De manera
analoga la fuerza producida por los motores se encuentra distribuida en la parte inferior de las

costillas exteriores, donde se encuentra el tailboom (vector amarillo) y el momento aerodinamico
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mostrado en color verde oscuro. En cuanto a los elemento fijos se establecieron las pestafias de

los dowell y el soporte posterior que une el ala con el fuselaje.

Figura 53. Cargas distribuidas del ala interna
Con relacion a los resultados en el ala interna la maxima deformacidn se evidencia en el tubo de

unién al ala externa y en la parte frontal de las costillas exteriores con un valor de 4,81mm.

A: Static Structural
Tatal Deformation

Type: Total Deformation
Unit: mm

Time:1s

250172022 1931

48138
4.2789
31744
32092
26743
21394
16046
10697
053486
o

000 150.00 300.00 {mm)

75.00 225.00

Figura 54. Deformacion total ala interna
El Dowell al ser fundamental para la union del ala con el fuselaje esta sujeto a esfuerzos criticos
mostrados en la figura 55, con una magnitud de 103,75 MPa a tensién y 48,68 a compresion en la

capa numero 5.
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A: Static Structural

Normal StressD_XX 5

Type: Normal Stress(X Axis) - Top/Bottom - Layer 5
Unit: MPa

Coordinate System SHD

Time: 15

Max: 103.75

Min: 48.683

Defarmalion Scale Faclor 1.0 (True Scale)
25/01/2022 1957

103.75
BE81
B98B73
52,837
36
19.063
21256
-14811
31748
-48.685

0.00 5000 100,00 (mm)
[ SSaa——  ES—

25.00 75.00

Figura 55. Esfuerzo axial dowell

De forma similar, los esfuerzos cortantes maximos se presentan en la tercera capa de la web en la
viga principal alcanzando valores de 66,756 Mpa, correspondiendo al propésito de la geometria

designada para viga donde el alma es sometida principalmente a esfuerzos cortantes.

A; Static Structural

shear stress 3

Type: Shear Stress{XV Component; - Top/Bottom - Layer 3 1
Unit: MPa

Caordinate System WSSV

Time: 15

Ma: 40,628
Min: 66,756
Deformalion Scale Faclor 1.0 (True Scalel -
25/01/2022 1233 e

40,628
28,636
16765
4,833
-7.0885
-19.03
-30.262
-42.893
51.825
-66.756

0.00 20000 400.00 (mm)
L EE—— E—
100.00 200.00

Figura 56. Esfuerzo cortante viga frontal del ala interna

2.6.3 Tailboom

El analisis del tailboom se realiz6 en una sola pieza ya que es monocasco y sus cargas

son simétricas. En toda la parte se emple6 un método de enmalladlo hexaédrico y cuadrilatero
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puesto que el nimero de elementos se reduce, algo esencial para la licencia estudiantil de
ANSYS, asi mismo por ser una geometria moderadamente compleja (ANSYS, Inc, 2010).

Adicionalmente se enmallo con un tamafio de elemento de 3 mm dando un nimero de elementos

de 29215 y un total de nodos 31595.

0.00 100.00 200.00 (mm)
50.00 150.00

Figura 57. Enmallado tailboom
Naturalmente el tailboom soporta las reacciones resultantes de otros componentes como se
sefiala en la figura 58, donde los vectores de color amarillo equivalen al empuje de los motores
eléctricos y el vector rojo la sustentacion de la cola, valores que fueron estimados en la seccion

2.2. Asi, la superficie que se encuentra fija es la pestafia que se situa junto al ala.
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Figura 58. Cargas Tailboom
El Tailboom fue sometido a una deformacidn total en la unién con el empenaje de un maximo de
16,657 mm, que al estar conformado por solo un elemento estructural la deformacion

experimentada es soportada solo por la geometria de perfil rectangular.

A: Static Structural

Total Deformation

Type: Total Deformation

Unit: mm

Time: 15

Max: 16.657

Min: 0

Deformation Scale Factor: 1.0 (True Scale)
25/01/2022 23:05

. 16657
14806
S 12956
11,105

. 9.254
7.4032

55524

37016
I 18508
0

.00 150.00 300.00 (mm)

|
75.00 225.00

Figura 59. Deformacion total tailboom
El méximo esfuerzo axial ubicado en la pestafia cuenta con un valor de 239,37 MPa a compresion
en la primera capa, al ser un elemento esencial en la unidn con el ala; por otro lado, el valor

maximo a tensién tiene una magnitud de 168,13 MPa.

Figura 60. Mdaximo esfuerzo cortante tailboom
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Adicionalmente se evidencia un esfuerzo cortante de 70,467 MPa localizado en el borde posterior

en la capa 3 como se muestra en la figura 61.

A; Static Structural

xyCapa’s

Type: Shear Stress(XY Component) - Top/Battem - Layer 5
Urit: MPa

Ceordinate System

Time: 15

e FO4EF

Min: -61.374

Deformatian Scale Facter: 1.0 (True Scale)

25/D1/2022 2308

] 0467
51633

32758
. 13964
-4.8708

23705
I 4254
61374

BOLO (mim)

2000 000

Figura 61. Esfuerzo cortante tailboom

2.6.4 Fuselaje

En la figura 57 se contempla que el area superior del fuselaje no tiene piel, esto es porque
alli se encuentra posicionada el ala interna, asi mismo la nariz y revestimiento del motor no se
analizaron porque no son elementos estructurales relevantes. La simulacion del fuselaje incluyo
las cuadernas, largueros, pared de fuego, piel y soportes. El refinamiento de malla que se le
asigno al fuselaje fue de 3mm a 4mm, obteniendo 30648 nodos y 27421 elementos; como se
observa en las figuras 62 y 63 el método de enmallado estd compuesto por hexaedros y
cuadrilateros ya que al ser una geometria medianamente compleja y tener secciones delgadas, este

método se adapta de mejor manera en comparacion con otros (ANSYS, Inc, 2010).
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0.00 100.00 200.00 (mm)
50.00 150.00
Figura 62. Enmallado exterior fuselaje

10000 200.00 (mm)
I

50.00 150.00

Figura 63. Enmallado interior fuselaje
La condicion mas critica para un fuselaje de una aeronave tipo VTOL es el aterrizaje, por
ende, el andlisis hecho implico la carga proveniente del skidpad resultado de la caida libre
descrita en la seccidn 2.2.6, que se reparte en las areas de contacto con el soporte del skidpad tal y
como se indica en la siguiente figura 64. Correspondientes a los elementos fijos esos son el
soporte posterior de la unién y el costado superior de la cuaderna donde se encuentra la union del

dowell.
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Puntos
fijos

Figura 64. Cargas fuselaje
Al experimentar un aterrizaje vertical la parte baja del fuselaje sufre alteraciones en la geometria
como se ilustra en la figura 65, en el cual hay una deformacién maxima de 3,67 mm en el area de

la unién con el skidpad.

A: Static Structural
Total Deformation
Type: Total Deformation

Time:1s
Max: 3.6754
Minc0
Deformation Scale Factor: 1.0 (True Scal
25/01/2022 22:12

2
O3

50.00 150,00

Figura 65. Deformacion total fuselaje
Como consecuencia de las fuerzas experimentadas las cuadernas son sometidas a esfuerzos
axiales, principalmente a tension, sefialados en la figura 66. No obstante, el maximo esfuerzo a
compresion dado es de 210,93 MPa encontrado en la tercera capa de la esquina superior de la

cuaderna que se encuentra fija al ala interna.
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A: Static Structural

Normal StressC yy 3

Type: Normal Stress(Y Axis) - Top/Botta
Unit: MPa
Coordinate Systerp
Time: 1s
Manc 41.761
Min: -210.93
Deformation §
25/01/2022 22

41761
. 13.683
— -14.394
-42.471

-70.548
I -98.625
-126.7

-154.78
I -182.86
-210.93
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0.00 50.00 100.00 (mm}
— —

2500 7500

Figura 66. Esfuerzo axial en cuadernas
Ciertamente, la piel al ser uno de los principales elementos afectados por la fuerza del impacto y
su disposicidn en el fuselaje, resiste esfuerzos cortantes manteniendo valores entre 44 y 46 MPa,

como se observa en la siguiente figura.

A: Static Structural
Shear StressPl 3
Type: Shear Stress(XY Component) - Top/Bottom - Layer 3
Unit: MPa

Coordinate System PSILHS
Time: 15

Max: 44164

Min: -44.122

Deformation Scale Factor: 1.0 {True Scale}

25/01/2022 22:30

™ 44,164
34355

53

0.00 50.00 100.00 (mm}
I —
2500 75.00

Figura 67. Esfuerzo cortante piel inferior del fuselaje
2.6.5 Skidpad
Para el enmallado del skidpad se asigné a las superficies una dimensién desde 0,8 mm
para la seccion curva y un 1 mm para las caras inferior y superior (figura 68), contando con una

malla de 29538 elementos y 30863 nodos, analogamente con un método hexaédrico/cuadrilatero
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por su compatibilidad con el tipo de geometria y menor numero de elementos (ANSYS, Inc,

2010). Al igual que el al ala exterior se evaluo con la mitad del skid por la simetria en las fuerzas.

100.00 (mm)

25,00 75.00

Figura 68. Enmallado Skidpad

En la figura 69 se ilustra la carga distribuida a lo largo de la superficie que entra en contacto con
el suelo, que fue calculada en la seccién 2.2.6, la cual es la Unica carga para el andlisis del tren de
aterrizaje. Conjuntamente la Unica seccién fija es el borde central de la parte superior que esta en

contacto con el fuselaje y la otra mitad del skid.

Puntosv>

fijos

Figura 69. Cargas skidpad
De acuerdo con lo mencionado anteriormente, se demuestra que el tren de aterrizaje tiene la

capacidad de deformarse considerablemente para que la energia sea absorbida por este y no por la



90

estructura, ya que puede llegar a afectar la integridad de los sistemas de la aeronave. Visible en la

figura 70, donde se acerca a valores de 22 mm.

A: Static Structural

Total Deformation

Type: Total Deformation
Unit: mm

Time: 1s

Max: 22,061

Min: 0

Deformation Scale Factor: 1.0,
25/01/2022 22:36

22.061

H 19.61
17.159
14708
12.256
9.805
7.3538
49025
24513
0

0.00 50.00 100.00 {(mm)
LI I

25.00 75.00

Figura 70. Deformacion total skidpad

Anéalogamente, los esfuerzos axiales son expuestos en todo el conjunto siendo la primera capa de

la parte inferior la mas afectada, debido a que las cargas del impacto se localizan en esta zona

como se evidencia en la figura 71.

A: Static Structural

Normal Stress

Type: Normal Stress(Y Axis} - Top/Bottom - Layer 1
Unit: MPa

Coordinate System 2

Time: 15

Max: 16.448
Min: -307.02
Deformation Scal
25/01/2022 22:48

16448
. -19.493
— 55434

-91.375

. -127.32
-163.26

-199.2

-235.14
I -271.08
-307.02

0.00
L |
25.00 75.00

Figura 71. Esfuerzo axial mdximo

5000 100.00 (mm}
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El esfuerzo méximo cortante se presenta en la capa uno de la parte inferior de la seccién curva

con valores entre -40 y 43MPa.

A: Static Structural
Shear StressC

Type: Shear Stress(XY Component) - Top/Bottom - Layer 1
Unit: MPa

Coordinate System 2

Time: 15

Max: 43.115

Min: -40.558

Deformation Scale Factor: 1.0
26/01/2022 01:41

. 43115
33818
S 24521
15.224

. 59269
-3.3701

-12.667

-21.964
I -31.261
-40.558

0.00 50.00 100.00 (mm}
| |
25.00 7500
Figura 72. Esfuerzo mdximo cortante seccion curva skidpad

2.6.6 Cola

Del mismo modo que el skid y el ala externa, la cola cuenta con una simetria en su
geometria y cargas, por esa razén se analizé con la mitad del conjunto. A su vez, para el
enmallado se especificé una dimension de elemento de 3,1 mm con un nimero de elementos de
30641 y 33728 nodos, juntamente con los demas componentes se asignd un método de hexaedros

y cuadrilateros pertinente a los elementos ligeramente complejos y ligeros.
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0.00 200.00 400.00 (mm)
L
100.00 300.00
Figura 73. Enmallado exterior cola

0.00 200.00 400.00 (mm)
I

100.00 300.00
Figura 74. Enmallado interior cola

En cuanto a la cola las fuerzas experimentadas son la sustentacién y el arrastre, sin embargo,
el arrastre es omitido ya que tiene un valor pequefio, los vectores presentados en la figura 70
representan los componentes vertical y horizontal de la sustentacion producto del viento lateral.
En relacién con los elementos fijos estos se determinaron como los dos limites extremos, superior

e inferior.
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Figura 75. Cargas cola

Al estar sujeto en sus dos extremos la deformacion total se concentra en la parte central de la

media envergadura especificamente en la viga trasera, como se indica en la figura 76, tomando

como maxima deformacién 0,4237 mm.

A: Static Structural
Total Delurnla%\un "
'L[Jyr'{:_e: Total Deformation
it mm
Time: 15
M 04237
Detormation Scale Factor: 1.0 (True Scale)
25/01/2022 1949

04237
3

0.00 200.00 400.00 (mm)
I 0 ..
100.00 300.00
Figura 76. Deformacion total empenaje

Como consecuencia del viento cruzado el esfuerzo axial maximo se presenta en eje x del

sistema coordenado mostrado en la figura 77, el cual tiene una magnitud de 37,4 MPa ubicado en

la tercera capa de la viga frontal.
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A: Static Structural

xx Capa 3

Type: Normal Stress(X Axis) - Top/Bottol
Unit: MPa

SISCORDVigas.

Time: 1s

Max: 37.407

Min: -36.827

Deformation Scale Factor: 1.0 (True Scale)
25/01/2022 19:58

37407
. 29.159
20911
12.662

. 4414
-3.8343

— 12,083

-20.331
I -28.579
-36.827

0.00 200.00 400.00 {rmm)
I
100.00 300.00
Figura 77. Esfuerzo axial viga frontal cola

Por ultimo, debido a las caracteristicas de la pieza de union cola-tailboom este es susceptible
a altos esfuerzos cortantes, en particular la primera capa del componente, como se manifiesta en

la figura 78 donde se alcanza un esfuerzo maximo de 45,83 MPa.

A: Stati
xy Capa
Type: Shear = Tep/Bottom - Layer 1
Unit: MPa
SISCORDlaminash
Time: 1's

Max: 9.2125

Min: -51.945
Deformation Scale Factors
25/01/2022 20:08

9.2125
I 6.1546
3.0967

0.038841
-3.019
-6.0769
-9.1348
12193
-15.251
-18.309
-21.366
-24.424
-27.482
-30.54
-23.508
-36.656

-39.714
0.00 50,00 100.00 (mmj)
2772 — —
4583 25.00 75.00

Figura 78. Esfuerzo cortante union cola-tailboom

Min

b

Max
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2.7 Analisis de elementos finitos debido al pandeo

Respecto al desarrollo del pandeo, se realizé el estudio estructural estatico mostrado
previamente, donde se analiza el pandeo por compresion que puede ser aplicado en cada uno de
los elementos de la estructura; para esto se utilizo el modulo “FEigenvalue Buckling” en ANSYS
2WORKBENCH aplicando la misma configuracion de malla, conexiones y cargas del andlisis
estructural estatico. En la figura 79 se puede evidenciar el pandeo desarrollado en la tercera

cuaderna del fuselaje con un factor de escala de 24 y un factor multiplicador de carga de -2,3.

B: Eigenvalue Buckling
Telsl Delormalion

Type: Tatal Deformation

Load Multiplier dLineary: 2,3155

Unil: worn

a1

Win: 0

Delormalion Seale Faclor 26 [Aulo Seale]
0170272022 00:48

,
. 0.86889

040 50.00 100,00 {rm)
_— L}

Figura 79. Pandeo en el fuselaje
La zona mas critica en cuanto a una falla por pandeo es el ala, debido a la importancia de la
piel en mantener su forma aerodinamica y pueda soportar las cargas de vuelo como es previsto.
En la figura 80 se observa el pandeo obtenido en el ala externa con un factor multiplicador de -
1,6988 con una deformacién maxima ubicada en la piel inferior entre la primera y segunda
costilla con un factor de escalamiento de 32. Esta parte se encuentra a tension, ya que se
encuentra en condicién de crucero y esto supone que no podria fallar por pandeo, sin embargo,

una carga opuesta 1,69 veces la aplicada si provoca el fallo.
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B: Eigenvalue Buckling

Total Deformation

Type: Total Deformation

Load Multiplier (Linear): -1.6988
Unit: mm
Max: 1.0012
Min: O
Deformatigga

0.77869
0.66745
0.55621
044497
— 033372

0.2224% 0.00 50.00 100.00 (mm)
0.11124 — —
25.00 75.00

Figura 80. Pandeo en el ala externa
Por otro lado, se muestra el ala central, donde el pandeo podria generarse en la viga principal y de
igual manera con una carga en la direccion opuesta al tratarse de un factor multiplicador de carga

negativo.

0.88894
077782
0.6667

0.55553
044447
033335
022223
011112

2500

Figura 81. Pandeo en ala interna
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Capitulo 3
Resultados
3.1 Caracterizacion union ala interna — ala externa

En lo que respecta al tubo que conecta las dos secciones del ala se realizd una
caracterizacion de sus propiedades mecénicas, a causa de que se conoce que es de fibra de
carbono, pero no se especifica en detalle su formacion y por lo tanto sus propiedades tampoco.
Con relacion a lo anterior, se llevo a cabo una prueba de flexion regida por la norma ASTM
D7264 (ASTM International, 2008), la cual describe el procedimiento y factores que se deben
definir en una prueba de flexién de tres o cuatro puntos, asimismo la distancia, longitud,
velocidades y equipo necesarios para la prueba.

Para la prueba se hizo uso de la maquina universal de ensayos dispuesta en la
Universidad de San Buenaventura sede Bogota, en la cual se programé en el software de la
méaquina una prueba de flexion de tres puntos como la que se observa en la figura 82, una
velocidad de 2 mm/s, una distancia entre soportes de 205 mm (L) y una longitud de la probeta de
26 mm (ASTM International, 2008). Cabe destacar que no se emple6 el nimero de probetas
minimas establecidas en la norma ASTM porque en los objetivos del proyecto no se encuentra la

caracterizacion de los materiales definidos.

£ L {2
2 SUPPORT SPAN 2

Figura 82. Prueba de flexion de 3 puntos (ASTM International, 2008)
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No obstante, los elementos disponibles en el laboratorio de pruebas son empleados
Unicamente para probetas planas y no cilindricas como en el caso de Fitting; por este motivo fue
necesario disefiar tres piezas que proporcionaran un contacto uniforme con toda la superficie del
cilindro. Para empezar, se disefid un aditamento que contara con la forma del tubo y los soportes
de la maquina, dando como resultado una pieza con dos agujeros circulares de 6,35 mm y 12,7
mm, correspondientes al soporte en la maquina y tubo, igualmente un largo de 76,2 mm, 15,14
mm de ancho y 30,01 mm de alto, como se observa en la figura 83, por afiadidura el aditamento
se disefio con las medidas tomadas de la maquina universal de ensayos y el Fitting establecido,

asimismo el ancho y alto se determind segun las dimensiones del tubo de fibra de carbono.

76,2 [\ R635

29,71

R - 15,24 -

Figura 83. Pieza disefiada para prueba de flexion
Elaborado el boceto se tom6 una barra de 25,4 x 25,4 milimetros de acero AISI 1020
(MatWeb, 2020) y se cortd en tres partes de 80 mm de largo, posteriormente mediante la
fresadora (maquina disponible en el hangar de la universidad) se mecanizé con las dimensiones
establecidas, también formando los agujeros inicialmente propuestos, para luego lijar y redondear

las superficies en contacto con el Fitting (figura 84).
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Figura 84. Pieza en acero AISI1 00

Tan pronto se obtuvo la pieza final, se efectu6 la prueba de flexion sefialada
anteriormente, no obstante ya que las piezas elaboradas se hicieron manualmente, las caras no
estaban totalmente en contacto con la superficie por una inclinacion producto del desbaste, en
consecuencia, al momento del ensayo se cred un concentrador de esfuerzos en un solo borde del
soporte de aditamento, fallando en esta seccion como se observa en la figura 86, asi mismo

afectando el resultado de la prueba, invalidando los datos provistos por la maquina.

Figura 85. Prueba de flexion con aditamento de soporte de acero

Figura 86. Deformacion a flexion con aditamento de soporte de acero
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Puesto que el primer modelo del aditamento contiene errores complejos de evitar
mediante la elaboracién humana, se opté por maquinarlo en la maquina CNC disponible en la
universidad de San Buenaventura, sin embargo, debido a la limitacion en la totalidad de las
herramientas de esta, no fue posible llevar a cabo el mecanizado del aditamento, ademas de tener
un alto costo si se llegase a realizar en sitios especializados en CNC. Debido a esta limitacion de
las herramientas se determiné hacer los soportes del aditamento por medio de impresién 3D con
una altura de capa 0,2 mm, 4 perimetros, 40% de relleno tipo rejilla y hecho en 4cido poliléactico

(PLA), estas propiedades con el objetivo de que resistan las cargas aplicadas en la prueba de

flexion, obteniendo tres piezas iguales como se observa en la siguiente figura.

Figura 87. Soporte de aditamento de impresion 3D
Finalmente, impresas las piezas se realizd la prueba de flexién descrita en la primera
parte de esta seccion (figura 88), donde las piezas impresas presentaron un buen desempefio
durante el ensayo sin presentar falla y posibilitando la deformacion correcta de la probeta como

se demuestra en las siguientes figuras.
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Figura 89. Deformacion a flexion con piezas de impresion 3D

Figura 90. Falla a flexion con piezas de impresion 3D

Adicionalmente, se obtuvo la gréafica fuerza versus posicion que permitié hallar el
esfuerzo flector con el cual se determind si el tubo fall6 al ser sometido a las cargas de la

aeronave calculadas en el capitulo 2 y a su vez el factor de seguridad que alcanza.
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Figura 91. Grafica Fuerza vs. Distancia
El esfuerzo flector se calculé a través de las ecuaciones dadas en mecanica de materiales
(Beer F. , Johnston, DeWolf, & Mazurek, 2013), en el que inicialmente se asigné la misma
denominacion que en la figura 82, por ende, se calcul6 la distancia entre soportes, radio exterior
(R) e interior (r), el momento de inercia, el momento flector, entre otros. Es preciso sefialar que la
fuerza tomada se encuentra en la seccién en que la deformacién deja de ser elastica, 5138 N como

se ilustra en la figura 91. El procedimiento se muestra a continuacion.

Tabla 23. Datos Fitting

Fitting

R [mm] 25
r [mm] 23,7
L [mm] 205
F [N] 5138

En primer lugar, se evalu6 el momento flector con la carga y la distancia entre los apoyos

inferiores.
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Mp = (35)

(5138N)(0,205m)
Pp= 4

Mp = 263,3225Nm

Ulteriormente se calculd el momento de inercia de la seccidn transversal de un cilindro de

pared delgada.

Iy = Z(R* —1%) (36)
T
Iy = 1 (0,025 — 0,0237%)

Iy = 5,900645x10~8 m*

Por altimo, se estim6é el maximo esfuerzo flector con la ecuacion 37, donde c es la

distancia del centroide hasta donde se determina el esfuerzo.

op = (37)

_ (263,3225Nm)(0,025m)
OF = 775,900645x10-8m*

or = 111,5651 Mpa

Del mismo modo se realizé una segunda prueba con los mismos factores, pero la pieza
superior encargada de aplicar la carga sobre el tubo fall6 y se fractur6 como se observa en la

figura 92, impidiendo el desarrollo del ensayo.
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Figura 92. Fractura elemento impreso en 3D

3.2 Analisis de pesos

En la primera seccién del capitulo dos se sefialaron los pesos establecidos para la
estructura, dispuestos en el disefio conceptual del HyVProp (Castillo, Galeano, & Sanchez, 2021)
siendo de 8541gr y 280 gr para el tren de aterrizaje. Igualmente, ademas de determinar y analizar
los materiales de cada componente, se debe garantizar que el peso sea el delimitado o no supere el
valor; de este modo se presenta a continuacion los pesos y espesores en cada parte de la aeronave,
de la misma manera en el anexo 5 se encuentra de forma mas detallada la evaluacion del peso.

En efecto la informacion sobre los pesos se tomé de las propiedades descritas en el
programa ANSY'S y producto del andlisis de elementos finitos mencionados en el capitulo dos.
La tabla 24 precisa los detalles de los componentes del ala interna y la mitad del ala externa,
contemplando las costillas, vigas frontal y trasera, uniones al fuselaje y uniones entre las dos

partes del ala.
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Tabla 24. Pesos y espesores componentes del ala interior y exterior

Elemento Seccion Espesor [mm] Peso [gr]
Piel Superior 0,66 272,014
Inferior 0,66 205,3
. Exteriores 0,99 36,18
Costillas - ;
Interiores 0,66 72,357
Cap superior 0,99 21,258
. . Viga Principal Cap inferior 0,99 21,246
Ala interior Web 1.32 78,975
Cap superior 0,66 9,6935
Viga Posterior Cap inferior 0,66 9,4415
Web 0,66 20,612
Dowell 2,32 43,3644
Soporte unidn fuselaje 0,99 18,3858
Piel Superior 0,66 295,52
Inferior 0,66 295,52
Costillas 0,99 123,8
Cap superior 2,64 86,452
Ala exterior | Viga Principal Cap inferior 1,65 55,018
Web 1,65 127,63
Cap superior 1,25 28,52
Viga Posterior Cap inferior 1,41 30,691
Web 1,32 53,294
Union Ala
interior y Fitting - 75,64
exterior

105

Los pesos y espesores de los elementos del fuselaje como los largueros, cuadernas, pared

de fuego, soporte con el ala , unidn skidpad y cada seccion de la piel estan especificados en la

tabla mostrada a continuacion.
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Tabla 25. Pesos y espesores componentes del fuselaje

Seccion Espesor

[mm] Peso [gr]
Superior 1,66 19,042
Piel Inferior 2,66 114,46
Lateral 2,98 248 4
Largueros 0,66 29,748
Cuadernas 0,99 79,363
Pared de fuego 1 39,333
Soporte Ala fuselaje 0,99 13,808
Unioén Skidpad 1,66 50,804

En la tabla 26 se indican los espesores y masa de cada componente de la mitad de la cola,
con un espesor maximo de 1,65 mm en la piel inferior y un minimo de 0,66 mm en las costillas y
piel superior.

Tabla 26. Pesos y espesores componentes de la cola

Seccion Espesor [mm] Peso [gr]
Piel Superior 0,66 150,07
Inferior 1,65 8,0593

Costillas 0,66 15,0141
Cap superior 0,75 8,625
Viga Principal Cap inferior 0,75 8,625
Web 0,99 14,295
Cap superior 0,99 11,134
Viga Posterior Cap inferior 0,99 11,42
Web 0,99 8,1864

Union tailboom-cola 1,32 133,9514

El tailboom es uno de los elementos mas pesados en toda la aeronave como se muestra en

la tabla 27.
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Tabla 27. Pesos y espesores componentes del tailboom

Seccion Espesor [mm] Peso [gr]
Tubo rectangular 2,31 778,06
Pestafas 1,32 57,738

Las fuerzas de impacto soportadas por el tren de aterrizaje ocasionan que este tenga
espesores altos, pero no debe tener un peso excesivamente elevado, por esta razon es ideal la
configuracion tipo sandwich que reduce el peso hasta en un 39% comparado con solo fibra de
carbono (Shrotri, COMPOSITE SKID LANDING GEAR DESIGN INVESTIGATION, 2008).

Tabla 28. Pesos y espesores componentes del skidpad

Seccion Espesor [mm] Peso [gr]
Soporte superior 14,3 24,948
Soporte inferior 12,64 48,13

Seccion curva 14,3 46,015

Finalmente, en la tabla 29, se expone el peso total en gramos de la estructura, en el cual,
componentes como el ala exterior, cola, skidpad y tailboom se multiplica por dos debido a que en
las tablas anteriores solo se presenta la mitad de estos.

Tabla 29. Peso total de la estructura

Unidad [gr] | Total [gr]
Ala exterior 1096,445 2192,89
Ala interior 808,827 808,8272

Cola 369,380 738,7604
Tailboom 835,798 1671,596
Fuselaje 594,958 594,958
Skidpad 119,093 238,186
Fitting 75,640 151,28

TOTAL 6396,4976

En sintesis, el peso total de la estructura es de 6245,2176 gr, el cual cumple con lo
establecido en el disefio y esta un 26,8795% por debajo del limite y el skidpad con un total de

238,186 gr obteniendo un 15% menos del valor maximo.
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3.3 Analisis del criterio de falla

Para el anélisis se emple0 la teoria de falla por esfuerzo méximo que supone que la falla
de una lamina de material ocurre siempre que algun esfuerzo normal o esfuerzo cortante iguale o
exceda la resistencia de este (Voyiadjis & Kattan, 2005). De igual forma, define que el esfuerzo
de compresion en direccion longitudinal o transversal (c¢) debe ser menor a los esfuerzos
méaximos en la lamina (o, y a,), que a su vez deben ser menores a los esfuerzos de tension en
direccion longitudinal o transversal (7). En otras palabras, matematicamente se expresa de la

siguiente manera:
of <o, <ol (38)
0§ <0y, <al (39)

También, el valor absoluto del esfuerzo cortante méaximo en el plano 1-2 o xy (|7121),

debe ser menor al esfuerzo cortante del material que se evalla.

712 < T8, (40)

No obstante, esta teoria posee una desventaja que es la falta de interaccion entre los
componentes de la tension, aun asi, es un método ampliamente aprovechado por su sencilles y
resultados fiables.

Con base en lo anterior, en esta seccidn se evaluara el criterio de falla de los materiales
utilizados, referente a las caracteristicas determinadas por el Handbook MIL-HDBK-17-2F
(Departament of defense Handbook, 2002). Por consiguiente, en cada tabla se indica el esfuerzo
maximo a tensién, compresion y cortante de cada elemento de la aeronave, acompafiado del
factor de seguridad hallado con la ecuacién 41. Por afiadidura todo fue evaluado en Excel y se

encuentra detallado, con todas las capas, en el anexo 6.
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FS = % (41)

Donde oy es el esfuerzo ultimo propio del material evaluado y oy, €l maximo
esfuerzo presentado en la estructura debido a las cargas del avién.
3.3.1 Ala interna

Los factores de seguridad del ala interna se encuentran entre 1,74 y 69,588, cumpliendo
lo establecido en la reglamentacion australiana (Autralian goverment- Civil aviation safety
authority, 2002), la cual es de 1,5 para una condicion de crucero con un factor de carga de 3,8. De
este modo ninguno de los componentes del ala interna falla.

Tabla 30. Factores de seguridad del ala interna

Axial Cortante

Componente Max Min Max | Min
Mpa] | (mpa] | F> T [FS€ | vpay | mpag | 5
Dowell 192,98 | -179,55 | 2,658 | 2,43 | 33,049 | -32,846 | 3,631
, Web 1157 | -132,6 | 4,434 | 3,3 | 53,69 | -68,95 | 1,740
fx)'r?gl Cap superior | 32,06 | -144,41 69,588 7,493 | 21,584 | 20,72 | 2,780
Cap inferior |303,970| -101 | 7,34 | 10,7 | 28,873 | -31,144 | 1,927
Web 24414 | -22,121 | 21,01 | 19,8 | 12,285 | -9,6879 | 9,768
tr\g{s:?a Cap superior | 6,0129 | -52,506 | 371 | 20,6 | 3,2962 | -3,3771 | 17,767

Cap inferior | 114,42 | -10,851| 19,5 | 9,22 | 8,9734 | -5,5018 | 6,686
Fitting 24,669 | -20,885 | 4,522 | 5,34 - - -

Exteriores | 42,398 | -37,56 | 12,1 | 11,6 | 38,251 | -26,659 | 3,137
Interiores 115,79 | -86,102 | 4,43 | 5,08 | 51,755 | -58,525 | 2,319
Soporte fuselaje 49,5 |-53,114 | 10,36 | 8,23 | 5,8121 | -5,6826 | 20,647
Superior 27,285 | -50,96 | 18,8 | 8,58 | 22,28 | -20,155 | 5,386
Inferior 72,829 | -31,875 | 7,044 | 13,7 | 28,464 | -27,225 | 4,216

Costillas

Piel

3.3.2 Ala externa

Normalmente elementos del ala como la viga soportan cargas de tension y compresion

més altas que los demas, por ende, se debe cumplir con el factor de seguridad para que el



110

elemento no falle y asegurar la operacion segura de la aeronave, tal como se destaca en la tabla 31

con un factor de seguridad minimo de 1,71 a compresion y 1,81 a tension. lgualmente, un minimo

de 1,905 a cortante.

Tabla 31. Factores de seguridad del ala externa

Axial Cortante
Componente Max Min Max Min
Mpa] | [Mpa] | 7> T |F5C | Mpal| Mpa] | O

Costillas 78,99 -77,511 |6,49449|5,638|39,914| -41,392 | 2,899
. Web 159,74 | -255,01 |3,21147|1,714|52,899 | -35,826 | 3,350
fl}gﬁél Cap Superior| 114,1 -595,72 | 21,148 |2,280| 5,793 | -83,254 | 1,905
Cap Inferior | 321,540 | -214,05 |6,93848 |5,055| 8,423 | -4,4475 | 26,981
. Web 4,7631 -29,493 | 107,703 (14,82 |7,7843| -8,5005 |14,1168
tl}glsgeia Cap Superior | 282,86 -137,21 |1,81362|3,185|11,547| -11,054 | 10,856
Cap Inferior 526,6 -105,19 |4,23661 (10,29 |67,958| -29,674 | 4,044
Piel 32,235 -27,236 | 15,9144 16,04 |14,451| -9,8082 | 12,235

3.3.3 Fuselaje

Ninguno de los componentes de fuselaje falla como se observa en la tabla 32, donde los

componentes mas criticos como la tercera capa de las cuadernas y piel inferior poseen un factor

mayor a 2.

Tabla 32. Factores de seguridad del fuselaje

Axial Cortante

Componente Max Min Max Min
Mpal | Mpa] | > |7 [mpa | (Mpa |
Cuadernas 53,567 -210,93 |9,57679 | 2,072 | 7,3474 | -7,2734 | 16,332
Largueros 21,872 -60,06 |23,4546 | 7,276 | 5,7459 | -9,3433 | 12,843
Soporte ala-fuselaje 52,93 -45,606 | 9,692 | 9,582 | 29,168 | -31,406 | 3,821
Unioén Skid 36,012 -54,045 | 14,2453 | 8,086 | 28,82 |-29,144 | 4,117
Lateral 42912 -130,72 11,9547 | 3,343 | 13,454 | -41,778 | 2,87233
Piel Superior 11,131 -3,7506 |46,0875| 116,5| 6,3105 | -6,2222 | 19,286
Inferior 70,212 -69,591 |7,30644| 6,28 | 44,164 | -44,122 | 2,717
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3.3.4 Tailboom

El tailboom soporta altas cargas cortantes a lo largo de todas sus capas, por ejemplo, en la

quinta capa tiene el mayor esfuerzo de 70,467 Mpa, no obstante, el factor de seguridad de este es

de 1,7.
Tabla 33. Factores de seguridad del tailboom
Axial Cortante
Componente | Max | Min Max Min
FST |FSC FS
[Mpa] | [Mpa] [Mpa] | [Mpa]
Tailboom |175,21 |-239,37 | 2,92792 | 1,826 | 70,467 | -61,374 | 1,703

3.3.5 Cola

La primera capa de la unién con el tailboom es la que presenta un esfuerzo cortante
mayor comparado con los demés elementos como se ilustra en la tabla 34, con un valor de 45
Mpa y un factor de seguridad de 2,65, asi pues, los demas componentes con menor magnitud en
los esfuerzos tienen factores entre 27 y 190.

Tabla 34. Factores de seguridad del empenaje

Axial Cortante
Componente Max Min Max | Min
FST | FSC FS
[Mpa] | [Mpa] [Mpa] | [Mpa]
Costillas 8,5398 | -8.4858 |60,0717| 51,5 | 3,35 | -3576 | 33,557
Web 10,076 | -9,2763 50,9131 | 47,11 | 2,548 | -6,6621 | 18,012
Viga frontal sug(?tgor 20,447 | -42,481 |109,111 | 25,470 | 2,307 | -2,9505 | 20,336
Cap inferior | 44,058 | -14,023 |50,6378 | 77,16 |3,1339| -1,5623 | 19,145
Web 3,016 | -5,1118 | 170,003 | 85,49 |1,3491| -3,096 |38,7597
Viga Cap 11,559 | -22,496 | 193.01 | 48,1 | 1,559 | -0,6419 | 38,486
trasera superior
Cap inferior | 21,673| -9,0358 |102,939 | 119,7 | 0,6603 | -1,4359 | 41,786

Piel 12,531 | -12,389 |40,9385| 35,27 | 3,75 | -3,8315| 31,319
Union tailboom-cola 18,371 | -10,473 | 27,9244 | 41,73 | 12,026 | -45,257 | 2,652
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3.3.6 Skidpad

Segun la regulacion australiana el factor de seguridad debe ser de 1,5, con un limite de -
1,5 (Autralian goverment- Civil aviation safety authority, 2002). En la tabla 35 se advierte un
factor de 1,43, en la dltima capa de la seccion curva del skidpad, menor a lo establecido por la
regulacién, sin embargo, las condiciones en las que se presenta este factor son a una altura de
1,2m, que idealmente no se presentaran en una operacién normal y segln la teoria de maximo
esfuerzo para que este presente falla el esfuerzo normal o esfuerzo cortante debe igualar o
exceder la resistencia del material (Voyiadjis & Kattan, 2005), en relacion los esfuerzos no
superan ni igualan los limites del Celion 3000/E7K8 plain weave fabric.

Tabla 35. Factores de seguridad del skidpad

Axial Cortante
Max | Min FST |FSC| Max Min FS
Superior | 304,31 |-282,57 | 2,7242 |1,554|10,184 | -10,136 | 11,783
Curva 366,41 | -307,02 | 2,26249 | 1,43 | 43,115 | -40,558 | 2,783
Inferior 148,86 | -256,93 | 5,569 |1,709| 28,962 | -30,532 | 3,930

Componente

3.4 Analisis de falla por pandeo

De los resultados encontrados en el andlisis de pandeo lineal se destaca el factor del
multiplicador de carga, este da a conocer el nimero de veces de la magnitud de la carga que
podria soportar la estructura antes de sufrir pandeo, cabe resaltar que un valor negativo indica que
el elemento experimentaria pandeo si la carga fuera aplicada en la direccion opuesta. A
continuacion, se muestran los resultados del factor multiplicador de carga, asi como el pandeo
maximo, minimo y su ubicacion en la estructura.

3.4.1 Ala externa
Con base a lo mencionado anteriormente se observa un factor negativo en la piel inferior

la cual estd sometida a tension, indicando que esta fallaria por pandeo si se encontrara a
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compresion, con 1,69 veces la carga aplicada, adicionalmente el elemento menos afectado por
esta condicion es el cap inferior.

Tabla 36. Pandeo ala externa

Anélisis de pandeo Ala externa
Factor multiplicador de Carga -1,6988
Pandeo Minimo [mm] 0
Pandeo Maximo [mm)] 1,0012
Minimo ocurre en Cap Inferior
Maximo ocurre en Piel inferior (panel entre costilla 1y 2)

3.4.2 Ala interna
Al igual que el ala externa, el valor Eigen muestra un valor negativo en una zona de
tensién como lo es el cap inferior de la viga principal con un pandeo teérico maximo de 1mm.

Tabla 37. Pandeo ala interna

Analisis de pandeo Ala interna
Factor multiplicador de Carga -1,2169
Pandeo minimo [mm] 0
Pandeo méximo [mm] 1,0001
Minimo ocurre en Unidn posterior ala fuselaje
Maximo ocurre en Viga Principal (Cap Inferior)

3.4.3 Fuselaje
De la misma manera como se presento en el ala, el fuselaje tiene un factor multiplicador
negativo en la tercera cuaderna.

Tabla 38. Pandeo fuselaje

Andlisis de pandeo Fuselaje

Factor multiplicador de Carga -2,3155
Pandeo minimo [mm] 0
Pandeo maximo [mm] 1

Minimo ocurre en Cuaderna 2
maximo ocurre en Cuaderna 3
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3.4.4 Tailboom
En contraste con los componentes previos, el tailboom presenta un multiplicador de carga

de 2,80 en la pestafa izquierda correspondiente a la union con el ala.

Tabla 39 Pandeo Tailboom

Analisis de pandeo Tailboom
Factor multiplicador de Carga 2,8024
Pandeo minimo [mm] 0
Pandeo maximo [mm] 1
Minimo ocurre en Pestafia derecha union del ala
Maximo ocurre en Pestafia izquierda union del ala
3.4.5 Cola

Si se llegase a aplicar una carga 7,6 veces la carga aplicada en compresion, la piel inferior
del empenaje fallaria por pandeo como se observa en la tabla 40.

Tabla 40. Pandeo Cola

Analisis de pandeo Cola
Factor multiplicador de Carga -7,6354
Pandeo minimo [mm] 0
Pandeo maximo [mm] 1,3514
Minimo ocurre en Viga frontal-Cap inferior
Maximo ocurre en Piel inferior (entre costilla 1y 2)
3.4.6 Skidpad

Finalmente, el Skidpad no es afectado por el pandeo, ya que tendria que aplicarse una
carga 1.5 veces mayor y al ser de esta manera, el tren fallaria en la seccion central.

Tabla 41. Pandeo Skidpad

Analisis de pandeo Tren de aterrizaje
Factor multiplicador de Carga 1,5071
Pandeo minimo [mm] 0
Pandeo maximo [mm] 1
Minimo ocurre en Soporte frontal (parte superior)
Mé&ximo ocurre en Centro del skid
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3.5 Catalogo llustrado de Partes (IPC)

Con el propo6sito de mostrar los elementos que componen la estructura preliminar de la
aeronave, se elabora un catadlogo que compone los diferentes ensambles enumerando cada
elemento de forma ilustrada, asignando un numero de parte y cantidad a cada uno de ellos.

Este IPC puede ser encontrado en el anexo 7.

3.6 Planos

Los planos de la estructura preliminar de la aeronave HyVprop desarrollados se
encuentran en el anexo 8. Estos fueron elaborados seglin la Norma Técnica Colombiana

ICONTEC.


Anexos/Anexo%207
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CONCLUSIONES

Se establecieron las cargas criticas soportadas por cada componente de la aeronave no

tripulada HyVProp.

Se disefi6 los componentes de la estructura del avion en el software de modelamiento
Solid Edge, mediante el ambiente de ensamble, por otra parte, la idealizacion se realiz6 en el

software Catia V5.

Se disefi6 la estructura preliminar en materiales compuestos para la aeronave HyVProp,

la cual cumpli6 con el factor de seguridad establecido por la regulacién australiana.

El peso de los materiales definidos para la estructura de la aeronave se encuentra en el
rango de peso determinado por el disefio conceptual con un 27,565% y 15% menor al peso

méaximo de 8541gry 280 gr .

La seleccion de materiales se realiz6 y validé a través del analisis de elementos finitos en
el programa ANSYS Workbench, con caracteristicas de documentos oficiales como el Handbook

MIL-HDBK-17-2F enfocado a materiales compuestos.

Las propiedades mecanicas del Fitting se determinaron por medio de un ensayo de
flexion de tres puntos reglamentado por la ASTM D7264, donde se comprobé que el tubo de

union soporta 111,5651 Mpa a flexion antes de fracturarse.

Se selecciond como materiales el hitex 33 6k/e7k8 unidireccional, fibra de carbono T300

3k/934 Plain Weave, Celion 3000/E7K8 plain weave fabric, fibra de carbono IM6 12k/APC-2
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unidireccional y fibra de vidrio E-Glass, debido a sus propiedades mecéanicas que garantizan la

integridad de la estructura.

Se obtuvo las magnitudes de las deformaciones y esfuerzos normales y cortantes
mediante el analisis de elementos finitos y teoria de pandeo, haciendo uso de mallas con un
nimero de elementos menor a 32000, de acuerdo con la licencia estudiantil del programa

ANSYS.

Ningun componente fall6 segln lo establecido en la teoria de maximo esfuerzo.

Segln la teoria de pandeo lineal ninguna pieza evidencié falla, ya que todos los

componentes tienen un factor multiplicador de carga mayor a 1.

La configuracion tipo sandwich con nucleo de espuma PVC permitié que componentes
robustos como el skidpad, la piel del fuselaje, dowell y unién del fuselaje con el skidpad fueran

livianos.

Las piezas hechas para el ensayo de flexion resistieron la primera prueba proporcionando
resultados coherentes, sin embargo, en un segundo intento una de ellas fall6, por ende, este tipo

de impresion con las caracteristicas establecidas se puede ejercer en un solo ensayo.

No fue posible realizar las piezas disefiadas para la prueba de flexion mediante la
maquina CNC por una limitacion en las herramientas disponibles en la universidad de San

Buenaventura sede Bogota.
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RECOMENDACIONES
Al ser el disefio preliminar de la estructura solo se realiz6 una propuesta y andlisis debido
a que se elabor6 cada elemento estructural desde cero, por lo tanto, se recomienda hacer futuros

estudios que optimicen la estructura.

Se recomienda en futuros andlisis realizar una optimizacion topoldgica de la estructura,
debido al sobredimensionamiento existente en los componentes de la aeronave, que afecta el peso

y rendimiento de la aeronave.

Se recomienda que para el analisis del momento flector y carga cortante se evalué por dos
partes separadas la ecuacion polindmica, correspondientes a la discontinuidad presentada en la

curva de sustentacion.
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