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Objetivo.

Analizar los esfuerzos generados por una carga en la estructura del ala y su
repercusion en el empotre de la misma.

Justificacion.

Los ultraligeros son una subclasificaciones de las aeronaves, donde de acuerdo
con el FAR 23 para considerarse ultraligero o ultraliviano monoplaza, su peso no debe
exceder las 750 lb, son aeronaves de bajas velocidades, dentro de sus atractivos esta su
facil mantenimiento, bajo costo de mantenimiento y sencillez de operacién, ya sea para
actividades recreativas, de observacion, vigilancia o como fumigadores.

El ala en las aeronaves es un elemento estructural critico y primordial que debe ser
analizado y estudiado de forma precisa y a detalle. Es en este elemento que se genera la
sustentacion para la aeronave siendo asi el principio que permite que todos los otros
elementos vuelen. Debido a lo anterior la unién que existe entre el ala y el fuselaje es
sometida a diversas cargas y es preciso conocer los esfuerzos que ahi se concentran
durante el vuelo.

De acuerdo con lo antes planteado, este proyecto busca analizar los esfuerzos
que se generan en el ala, con condiciones especificas al disefio del ala, con el objetivo de
determinar qué cantidad de esfuerzo debe soportar dicha parte de la estructura y asi
saber bajo qué condiciones es posible operar el ala sin que exista un riesgo de falla.

Alcance.

En el contexto de este documento se presenta el disefio, la obtencion de datos y
parametros de funcionamiento para un disefio conceptual de un ala de un avién
ultraligero. Realizando el analisis estatico del modelo propuesto, analisis teodrico
estatico asi como analisis numérico. El andlisis dinamico y de vibraciones se deja para
futuros proyectos.
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Objetivos particulares.

Obtener resultados de analisis que sustenten si existe la posibilidad de que
soporte la cantidad de esfuerzos a la que esta sometido.

Conclusiones utiles para poder determinar bajo qué condiciones estaria
sometido el empotre de nuestra ala.

Proporcionar los antecedes para futuro uso de estos resultados en otras
investigaciones.

l. Introduccion.

El uso de aeronaves como medio de transporte presenta un alza en la actualidad,
siendo la industria pionera en el desarrollo de nuevas tecnologias. Para comprender
el proceso de disefio de las aeronaves hay que conocer la aplicacién concreta que
tendran (militar, comercial, transporte, ultraligeras, utilitarias, etc). De acuerdo con
lo anterior, se tiene un sector en la aviacién que abarcara el disefo, es posible
delimitar las condiciones que presentara la propuesta, como lo son dimensiones,
presentaciones y complejidad del mismo.

Se ha establecido como meta el estudio del sector de los ultraligeros, estos pueden
ser de manufactura casera o pertenecientes a una produccién industrial, cuyas
caracteristicas de adapten a la clasificacion del tipo de aeronaves del FAR 23
(Federal Aviation Regulation, USA) o su equivalencia para la autoridad europea JAR
(Joint Aviation Requirements, UE). Para este tipo de aeronaves en concreto la
regulacion suele ser menor pero no inexistente, organismos como la FAA (Federal
Aviation Administration, USA).

El impacto econémico de dichas aeronaves es muy amplio, ya que sus aplicaciones
abarcan sectores economicos muy amplios, por ejemplo transporte,
reconocimiento, fumigacién y recreacion. Atractivos por su bajo consumo de
combustible y sencilla operacion, a pesar de manejar un rango de velocidades bajo
y condiciones estrictas con respecto a condiciones ambientales y certificacion de los
pilotos.
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Enfocando el esfuerzo del trabajo al estudio de las aeronaves ultraligeras y en
particular al tipo de ala fija, un elemento critico en el proceso del disefio es el ala
misma, el elemento estructural encargado de proporcionar la elevaciéon y
sustentacion de los demas componentes, siendo asi el elemento clave para el vuelo.

Las herramientas tecnoldgicas permiten hacer un analisis muy preciso y cercano a
la realidad de los elementos que se desean estudiar, herramientas como lo son
CATIA V5R21 para el modelado en CAD y ANSYS Workbench para la parte de
analisis de fluidos y estudios estaticos estructurales CAE, actualizan el estudio de
los disefios planteados con anterioridad haciéndolos mas exactos.

La propuesta del disefio del ala del Heeka fue establecida en 1985 por estudiantes
de la UP Ticoman, hoy en dia es posible analizar su disefio con herramientas
computacionales modernas y conocer de manera concreta la distribucién de
esfuerzos y deformaciones existentes en el ala.

1. Antecedentes y conceptos tedricos.

2.1 Historia de las Aeronaves.
2.1.1 Primeros Conceptos.

Ubicados en el siglo XVIII, en el afio 1783.En ese periodo Pilatre Rozier y el marqués
de Arlandes hicieron su primera ascension en globo el cual fue construido por los
hermanos Montgolfier. Esto se refiere a las aeronaves mas livianas que el aire, es decir
a sistemas de vuelo que cuentan como forma de elevacion gases calientes en una bolsa
impermeable, siendo la diferencia entre la densidad del aire (mayor) a la del gas
calentado (menor) logrando la elevacion del globo.

Si se trata del vuelo de maquinas mas pesadas que el aire movidas por su propia
potencia el inicio de los vuelos es mucho mas reciente. Todo comenz6 con el invento de
los hermanos Wright los que en el ano 1903 lograron elevarse con una maquina
planeadora equipada con un pequefio motor de explosion.

La historia de la aviacion puede ser remontada a Leonardo da Vinci. El genio de da Vinci
lo llev6 a transitar por varios caminos de la ciencia y el arte encontrandose con el caso
particular del vuelo. A él se le atribuyen los primeros estudios que merecen el titulo de
trabajos cientificos sobre el vuelo. Ademas a da Vinci se le consignan varios estudios e
inventos sobre maquinas voladoras entre las que podemos nombrar el principio de
funcionamiento del helicoptero como asi también el disefio elemental de esta maquina.
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También pensé en una maquina voladora movida por la fuerza humana basandose en
el mecanismo de los péajaros [Fig 1].

Figura 1 Bocetos de mdquinas voladoras de Da Vinci.

Pero no fue hasta el afio 1782 donde, en Francia, los hermanos Montgolfier elevan un
pequefio globo el cual estaba fabricado de tela de seda e inflado con humo producido
por la combustion de lana y paja humeda. El globo tenia una capacidad de 20 metros
cubicos, se elevd 300 m y permanecio flotando en el aire por el término de diez minutos.
Viendo el resultado de su experimento realizaron otra demostraciéon publica el 5 de
junio de 1783 con un globo de mayor volumen ascendiendo hasta los dos kilometros y
medio [Fig 2]. Los resultados fueron tan alentadores que el 17 de septiembre de 1783
soltaron un globo en presencia de la familia real, del globo pendia una canasta en la cual
enviaron animales los que regresaron a tierra sin inconvenientes.

Hasta aqui los globos eran cautivos y no tenian forma de ser controlados o dirigidos, en
los afios venideros se trabajé en ese tema llegdndose a tener control sobre éstos. Estos
avances en el control de la direccién dio paso al disefio de lo que serian los futuros
dirigibles que tuvieron gran difusion en los albores del siglo veinte.
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Figura 2 Representacion de la demostracion del globo Montgolfier.

Hubo varias personas que tomaron estas ideas. Un inglés Cayley en 1809. El gran
cambio provocado por Cayley en su concepto de helicéptero es que este hombre habia
pensado que la maquina no debia ser propulsada por fuerza humana sino por alguna
fuerza producida por expansién brusca. Es decir tenia la premonicién del uso de los
motores de explosién o alternativos.

No solamente maquinas con el sistema de rotores como los helicopteros se pensaron,
sino que aparecieron ideas considerando mecanismos que poseian alas como las habia
pensado da Vinci. En 1843 otro Ingles de apellido Henson pensd en una aeronave de
madera con una amplia ala de 30 m de largo por 10 de ancho [Fig 3], cubierto de seda,
de esta colgaba un fuselaje y hacia atras se extendia la cola que tenia 15 metros de largo.
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Figura 3 Disefio conceptual de Henson.

Stringfellow, este hombre llego a construir un modelo de aeroplano que contaba con
una diminuta maquina de vapor y que pesaba alrededor de cuatro kilos, siendo
propulsado por una pequefla maquina de vapor [Véase Figura4]. Era un monoplano
movido por dos hélices propulsoras que llego a realizar vuelos de hasta cuarenta
metros de distancia al aire libre. Veinte afios después de este logro construyo un
triplano que pesaba dieciséis kilos, dotado por su correspondiente maquina de vapor
de un tercio de CV el cual también logro volar.

R Y- ;I‘VT\M,‘”

J
S

Figura 4 Recreacion del modelo de Stringfellow.
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2.1.2 Primer Vuelo en Avidn.

El 17 de diciembre de 1903 Wilbur y Orville Wright logran volar de manera
indudable, sostenida, dirigida y propulsada por su propia potencia, un aparato mas
pesado que el aire. El aeroplano estaba equipado con un motor de explosion semejante
al de los automoviles de la época, de cuatro cilindros, pero mas liviano cuya
particularidad era de haber sido construido por Orville. El motor estaba refrigerado por
agua, pesaba unos 63 kilos y entregaba una potencia de 16 CV, accionando dos hélices
que giraban en sentido opuesto, por medio de cadenas de bicicleta.

El aparato era un biplano de 12 metros de envergadura y un total de 50 metros
cuadrados de superficie, las alas presentaban un borde de ataque rigido y flexible en la
parte posterior. No contaba con un estabilizador horizontal con lo cual el control
longitudinal se realizaba corrigiendo la actitud con el timén de profundidad. Carecia de
ruedas, so6lo tenia patines y la direcciéon en guinada se realizaba por medio de dos
timones. Para el despegue se utilizaba un sistema de rieles de 24 m de largo en donde
se montaba el avion y a éste se vinculaba a un peso de 700 Kg el cual era elevado a 6 m
de altura para darle el impulso inicial [Fig 5].

Luego de elevarse unos tres metro y haber recorrido unos 40 metros la maquina se
detuvo un tanto bruscamente pero sin sufrir dafo. Un segundo intento que logré batir
la marca anterior llegando a recorrer una distancia de 65 metros. Un tercer intento,
luego que el viento habia disminuido de intensidad, volvieron a hacer otro vuelo el cual
tuvo problemas al momento de despegar por la baja velocidad del viento pero que
permitio, una vez elevada la maquina, permanecer en el aire un minuto y recorrer una
distancia de 300 metros. La sucesion de logros fue importante, entre estos podemos
mencionar la permanente superacion en las distancias alcanzadas y los tiempos de
permanencia en vuelo, lograr mayores velocidades y nuevos disefios de motores, entre
otros.

Figura 5 Avidn de los hermanos Wright.
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2.1.3 Aviacion en épocas de guerra.

No mucho después de haber sido inventado, el avion paso a ser usado en servicios
militares. El primer pais que us6 aviones con ese propdsito fue Bulgaria, en ataques
sobre posiciones otomanas durante la Primera Guerra de los Balcanes.

Durante la Primera Guerra Mundial se usaron aviones en misiones de ataque, defensa
y de reconocimiento. Los Aliados y las Potencias Centrales hicieron un uso extensivo de
los aviones. La tecnologia relacionada con la aviaciéon avanzo rapidamente debido a la
guerra. Al principio de ésta, los aviones apenas podian cargar con el piloto, pero
después de muchas mejoras, fue posible afiadir a un pasajero adicional. Los ingenieros
crearon motores mas potentes, y se fabricaron aeronaves cuya aerodinamica era
sensiblemente mejor que el de las de antes de la guerra. Como comparacion, al inicio de
la guerra los aviones no superaban los 110 km/h, sin embargo al finalizar la contienda,
muchos ya alcanzaban los 230 km/h [Fig 6].

También se extendi6 el uso de hidroaviones, usandolos para misiones de
reconocimiento en el mar, para poder captar fotografias de las fuerzas navales
enemigas y para bombardear submarinos enemigos.

Figura 6 Aviones de la Primer Guerra Mundial.

En el periodo de entreguerras se desarroll6 toda la tecnologia relacionada con la
aviacion, realizandose importantes avances en el disefio de aviones, y siendo el
momento en el que comenzaron a operar las primeras lineas aéreas. Los aviones
empezaron a sustituir la madera por el metal de manera generalizada. También los
motores experimentaron un gran incremento de potencia. Esta serie de avances
tecnolégicos, junto con el creciente impacto socio-econémico que los aviones pasaron
a tener, hicieron que el periodo entreguerras sea considerado como la era de oro de la
aviacién. Todo esto fue posible en parte, gracias a la gran cantidad de aviones y pilotos
que quedaban después de la Primera Guerra Mundial.
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llegando a realizar un Zeppelin el primer viaje alrededor del mundo, a los mandos de
Ferdinand von Zeppelin. En esos afios, los dirigibles eran usados por numerosas lineas
aéreas de Europa, y en los afos 30 se iniciaron las primeras rutas trasatlanticas, que
tuvieron gran éxito. La era de los dirigibles termindé en 1937 cuando el dirigible
Hindenburg sufri6é un accidente en Lake Hurst (Nueva Jersey, Estados Unidos), en el que
murieron 35 personas [Fig 7]. El suceso ocurri6 debido a que el dirigible estaba lleno
de hidrégeno, un gas altamente inflamable. Después de este acontecimiento, la gente
dej6 de usar los dirigibles, a pesar de que tal accidente fue el inico sucedido en este tipo
de aeronaves.

Figura 7Accidente del dirigible Hindenburg.

Los avances en la ciencia de la aerodinamica permitieron a los ingenieros desarrollar
aeronaves cuyo disefo interfiriera lo menos posible en el vuelo del avion. Los
equipamientos de control y las cabinas de los aviones también mejorarian de una
manera considerable. A su vez, las mejoras en la tecnologia de las radiocomunicaciones
permitian el uso de equipamientos de este tipo en los aviones, asi los pilotos podian
recibir instrucciones de vuelo desde equipos en tierra, y también se podrian comunicar
pilotos de distintas aeronaves entre si. El piloto automatico también comenz6 a usarse
en los afios 30, lo que permitié a los pilotos tomarse cortos periodos de descanso en
vuelos de larga duracién.
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El britanico Frank Whittle patent6 un disefio de una turbina a reaccion en 1930, y
desarrollé un motor que podia ser usado para fines practicos al final de la década. El
aleman Hans von Ohain patent6 su versién de motor a reaccién en 1936, y comenzo6 a
desarrollar una maquina semejante. A punto de terminar la Segunda Guerra Mundial,
Alemania empleaba los primeros aviones de reacciéon y fabricaba una serie de
Messerschmitt Me 262, el primer caza a reaccion de la historia [Fig 8].

Figura 8 Primer avion con motor a reaccion.

Los afios de la Segunda Guerra Mundial se caracterizaron por un drastico crecimiento
en la produccién de aviones, y por el gran desarrollo de la tecnologia relacionada con la
aviacion. Durante el conflicto se desarrollaron los primeros bombarderos de larga
distancia, el primer avion de reaccién de uso practico y el primer caza con reactores. Al
inicio de la guerra, los cazas podian alcanzar velocidades maximas de 480 km/h y volar
a una altura de 9.000 pies. Al finalizar la guerra, después de todas las investigaciones y
desarrollos realizados por ambos bandos, los cazas estaban volando a 640 km/h y
muchos alcanzaban los 12.000 pies de altura. Los alemanes también crearon los
primeros misiles balisticos de larga distancia, el V-1 y el V-2. Los bombarderos de larga
distancia fueron los que causaron mas impacto en el transcurso de la guerra, ya que los
cazas a reaccion comenzaron a operar al final de la guerra.
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Tabla 1 Produccion de aviones de guerra conforme al aio.

Tipo de avion Ao 1940| Afio 1941 | Afio 1942 Afo 1943 Afio 1944 Afio 1945 Unidades totales
Bombarderos muy pesados 0 0 4 9 1.147 2.657 3.899
Bombarderos pesados 19 181 2241 8.695 3681 27.874 42.691
Bombarderos medios 24 326 2429 3.989 3.636 1432 11.836
Bombarderos ligeros 16 373 1.153 2247 2276 1.720 7.785
Aviones de combate 187 1.727 5213 11.766 | 18.291 10.591 47.775
Aviones de reconocimiento 10 165 195 320 241 285 1.216
Aviones de transporte 5 133 1.264 5072 6.430 3.043 15.947
Aviones de entrenamiento 943 5.5385 11.004 11.246 4.861 825 34.469
Aviones de enlace 0 233 2.945 2463 1.608 2.020 9.269
Total anual 1.209 8.723 26.448  45.889 | 42171 | 50.447 174.887

2.1.4 Desarrollo de la Aviacion Civil.

Las empresas fabricantes de aviones pasaron a crear modelos especialmente
disefiados para el transporte de pasajeros y, durante los primeros anos después de la
guerra, las lineas aéreas usaron aviones militares modificados para uso civil, o
versiones derivadas de los mismos. También realizaron rutas transoceanicas, pero para
éstas necesitaban hacer escalas para reabastecerse de combustible. Los vuelos
transoceanicos necesitaban de motores mas potentes, que ya existian en 1945 en forma
de turbinas a reaccién, pero estos, en ese momento todavia consumian demasiado
combustible y con ellas un avion solo podria recorrer pequeiias distancias.

Se desarrollaron motores turbohélices, que eran propulsores capaces de generar mas
de 3000 Hp. Estos motores comenzarian a ser empleados en aviones capaces de
transportar entre 75 y 110 pasajeros entre las ciudades de Nueva York y Paris sin
escalas y a una velocidad de crucero de mas de 500 km/h.

En cuanto al primer avién de reaccion de caracter comercial de la historia de la aviacidn,
fue el De Havilland Comet de fabricacion britanica. El Comet comenzé su uso como
avion de pasajeros en 1952, siendo capaz de volar a 850 km/h, y con una cabina
presurizada. Boeing lanz6 el Boeing 707 en 1958. Los ingenieros que desarrollaron el
modelo, dedicaron especial empeiio en que los errores que se habian cometido en el De
Havilland Comet no se dieran en el 707. Los modelos a reacciéon Douglas DC-8 y Convair
880 fueron lanzados algunos afios después.
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Se produjeron un total de 1.010 unidades, convirtiendo a la Boeing desde entonces, en
el mayor fabricante de aviones del mundo. El Boeing 737 [Fig 9], cuya produccion fue
iniciada en 1964 es el avion para transporte de pasajeros mas producido y popular de
la historia, con mas de 6 mil aviones producidos, el modelo contintia en produccion,
gracias a todas las mejoras y variantes producidas.

Figura 9 Boeing 737 actualmente usado por la flota de Aeromexico.

2.1.5 Vuelos Supersoénicos.

El estadounidense Charles Yeager se convirti6 en la primera persona en sobrepasar
la velocidad del sonido, el 4 de octubre de 1947, pilotando un Bell X-1 bautizado como
“Glamorous Glennis”. Los primeros aviones supersénicos para uso civil fueron creados
a finales de los afios 60. El primer aviéon supersénico comercial del mundo fue el
soviético Tupolev Tu-144, que realiz6 su primer vuelo el 31 de diciembre de 1968. El
Concorde [Fig 10], fabricado por un consorcio franco-britanico, hizo su primer vuelo
dos meses después. El Tu-144 comenzo sus primeros vuelos de pasajeros en 1977, pero
por causa de problemas operacionales, dejé de ser utilizado como avion para el
transporte de personas al afio siguiente. En cuanto al Concorde, realiz6 sus primeros
vuelos comerciales en 1976, sirviendo en rutas transatlanticas. Ambas aeronaves han
sido, hasta el momento, las Unicas aeronaves supersonicas comerciales que se han
desarrollado.
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Figura 10 Concorde de British Airways para vuelos comerciales supersonicos.

2.1.6 Actualidad.

El 27 de abril de 2005, el Airbus A380 [Fig 11] vol6 por primera vez, y el 25 de
octubre de 2007, con la realizacién de su primer vuelo comercial entre Singapur y
Sidney, se convirtié en el mayor avion comercial de pasajeros del mundo, superando al
Boeing 747, que habia ostentado ese récord desde que realizé su primer vuelo en 1969.
Pero aun asi, el A380 es superado en tamafo por el Antonov An-225, que realiz6 su
primer vuelo el 21 de diciembre de 1988, y desde entonces es el mayor avion de la
historia.

Figura 11 Airbus A-380 de Lufthansa.
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El 19 de diciembre de 2009, después de dos afios de retraso, el Boeing 787 [Fig 12]
realiza su primer vuelo en las instalaciones que la compaiiia tiene en el aeropuerto de
Paine Field (Everett, Washington, Estados Unidos), convirtiéndose en el primer avién
comercial fabricado principalmente con materiales compuestos. El avién utiliza un 20%
menos de combustible que cualquier otro avidn de su tamafio en misiones similares.
Empleando dos motores GE-90, con la tecnologia mas avanzada actualmente en la rama
de los motores a reaccion, reduciendo el consumo de combustible, la emision de gases
nocivos y la contaminacién por ruido. Se considera la aeronave comercial con mayor
tecnologia y mas eficiente de la actualidad.

Figura 12 Boeing 787 Dreamliner.
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2.2 Clasificacion de las aeronaves.

Aeronave se define como lo siguiente: es cualquier vehiculo capaz de navegar por el
aire o en general por la atmosfera de un planeta. Siendo un vehiculo el medio de
locomocion que permite el traslado de un lugar a otro.

Las aeronaves pueden ser clasificadas de acuerdo con las siguientes categorias:

Por su aplicacidn.

Por su medio de sustentacion.

Por su tamaiio y peso.

Por su tipo de motor.

Por las caracteristicas externas.

Por la carrera de despegue y de aterrizaje.

A N o

De acuerdo con lo anterior, es posible clasificar los aviones de la siguiente manera de
acuerdo con su medio de sustentacion.

Figura 13 Clasificacion de acuerdo al tipo de sustentacion.
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aeronaves de ala fija, como se enlista a continuacion:

1. Configuracidén alar por nimero de planos.
1.1.  Configuracidn alar: Segin el nimero de alas:
Monoplano: Un ala.
Sesquiplano: Un ala y media.
Biplanos: Dos alas.
Triplanos: Tres alas.
Quadruplano: Cuatro alas.
Multiplano: Varias alas.

2. Laposicion del ala.
2.1.  Configuracion de la ubicacién espacial del ala con respecto al fuselaje.

:—i_ . .
Ala baja - fijaala parte baja del fuselaje.........cccoevvreriiriniceierinen, -
A
Ala media - fija a la parte media del fuselaje.......c.cooeeevverrrunnnnn. P!
Ala alta - fija ala parte alta del fuselaje.......c..ccovvvviriiiiniceiin e G
Ala parasol - Por encima del fuselaje.........ccccocovivcivivcieineecnn lf"r |
..'.I- '-»I.!: .1|.:_‘:-F .
Ala en Tandem- Dos alas una detras de otra.........cccceccevvveririeeennne e

3. Configuracién alar de acuerdo a la forma.
Forma geométrica del ala.

B N
Recta 0 rectangular:........ccouviiie i e d =
De flecha variable:........c.cuiiiniininin et s d

all =
Trapezoidal:.....cccoccuii i ———— d

ol >
B PtICa: ot e e e e ar
De doble flecha:.......oooeeeie e e e 4 h
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4. Por la forma del empenaje.
4.1. Geometria y ubicacion de los estabilizadores.
ESTANAAT ... et T S #
EN fOTMA A€ €T eveierieeeeeeeeeeeeeseessesseessesesssesseeeenseees —— L -
A
EN forma de CrUZ..cuee it -
Con dos estabilizadores verticales.........ccccoovvevrivrnes —— -
Con tres estabilizadores verticales........ccocvvvvvvveiennn ) : -
EN fOrma de €V oo et aee e eeeee e o .
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2.3 Estructuras del Avion.

2.3.1 Fuselaje.

El fuselaje es el cuerpo estructural del avidn, de figura fusiforme, que aloja a los
posibles pasajeros y carga, junto con los sistemas y equipos que dirigen el avion. Se
considera la parte central por que a ella se acoplan directamente o indirectamente el
resto de partes como las superficies aerodinamicas, el tren de aterrizaje y el elemento
propulsor. En aviones monomotores el fuselaje contiene al motor y la cabina del piloto;
sirve también de soporte a las alas y estabilizadores; y lleva el tren de aterrizaje. En
aviones con multiples motores el fuselaje no acopla los motores sino que van dispuestos
en barquillas o mastiles, sobre o bajo las alas, o en la cola.

Su forma obedece a una solucién de compromiso entre una geometria suave con poca
resistencia aerodinamica y ciertas necesidades de volumen o capacidad para poder
cumplir con sus objetivos. El fuselaje variara entonces dependiendo de las tareas que el
avion va a desempefiar. Mientras que un avion comercial buscard un promedio entre
volumen de carga y aerodindamica; un caza militar buscara un fuselaje completamente
aerodindmico, que le permita realizar maniobras a altas velocidades sin sufrir
deterioros estructurales y permita los cambios radicales de direcciones, es decir
fomente la inestabilidad.

En aviones comerciales la seccion recta del fuselaje tendera a ser circular para aliviar
las cargas de presurizacion de la cabina, ya que de esta forma la presion se reparte de
igual manera por todo el interior. Gran parte del volumen estara dedicado a la cabina
de pasajeros cuya disposicién variard segin diversos factores (duracion del vuelo,
politica de la aerolinea, salidas de emergencia...). La mercancia o carga se suele albergar
en las bodegas del avion situadas en la parte inferior del avién. En aviones cargueros
exclusivamente la forma del fuselaje dependera de la carga que se vaya a transportar y
se acomodard en funcién de la mercancia y su salida/entrada de la aeronave,
disponiendo en el fuselaje de puertas o accesos especiales para la carga y descarga.

En la construccion del fuselaje intervienen numerosos factores de disefio,
aerodindmica, cargas estructurales y funciones de la aeronave.

i = VB BV E PR a1y O

= &
L sy

Figura 14 Seccion transversal del Fuselaje de un avion Embraer.
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2.3.2 Ala.

El ala es la superficie que proporciona la fuerza sustentadora principal del avion. La
estructura interna esta constituida por largueros, atizadores y costillas. El larguero es
el componente estructural principal que recorre el ala longitudinalmente desde el
encastre (donde el ala se une al fuselaje) hasta la punta del ala. Soporta las cargas
principales del ala en vuelo y tierra. Estas auténticas “vigas” del ala estan construidas
en aleaciones de aluminio de alta resistencia y suele haber sélo dos o tres por ala.

Las costillas son elementos transversales del ala y también transversales a los
largueros. Cumplen dos funciones: dar forma y curvatura al contorno del ala, y afadir
rigidez y resistencia al conjunto.

Los atizadores refuerzan toda la estructura, situados de forma longitudinal a través de
las costillas, proporcionan la superficie suficiente para unir con remaches la chapa de
revestimiento del ala.

La carga que soportan estas estructuras es una fuerza mientras que el esfuerzo es una
fuerza que deforma un material. El peso es una carga por ejemplo. El avién soporta
numerosas cargas y es deber del piloto conocer sus limites estructurales. Aunque los
fabricantes suelen dar un margen de seguridad aun mayor que la carga limite
especificada para cada aeronave, experimentando cargas mayores de las especificadas
pueden surgir fallos estructurales importantes e incluso roturas.
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2.4 Tipos de Carga.

2.4.1 Cargas Aerodindmicas.

Son las cargas a las que se ve sometido el avion por la accion del aire o el flujo. Este
flujo o la accién del aire varia cuando realizamos maniobras en él (descensos, ascensos,
virajes, derrapes, resbales..), las llamadas cargas de maniobra; o cuando
experimentamos rafagas de aire, vientos racheados, turbulencias... las cargas por
rafagas de aire; y cargas originadas por el movimiento de los alerones, estabilizadores...
las cargas por desplazamiento de superficies de control de vuelo. Los aviones deben
soportar estas cargas aerodindmicas en su campo operacional. Al desplazar las
superficies de control, modificamos sustancialmente la distribucion de presion
alrededor de la superficie aerodindmica. Dependiendo de la velocidad a la que vaya el
avion y la magnitud del desplazamiento la carga varia. Hay dos efectos tipicos
producidos por este desplazamiento de las superficies de control: la inversiéon de
alerones y el flameo.

La inversion de alerones se produce en aviones comerciales a altas velocidades. Cuando
pretendemos inclinar el avién usando los alerones, el esfuerzo que tienen que hacer es
tan alto al estar situados en el extremo del ala (momento maximo), que se genera un
esfuerzo de torsidon y el ala se retuerce, oponiéndose al movimiento del alerén,
produciéndose un efecto contrario al deseado. Para resolver el problema, a altas
velocidades hacemos uso de los spoilers, (aunque algunos aviones montan alerones
interiores), abriendo unos y cerrando otros. Usando los spoilers el esfuerzo y momento
es menor; y el ala no tiende torcerse porque estan situados mas cerca de la misma. El
Flameo es el caso opuesto, produciéndose oscilaciones violentas al entrar en pérdida
local los alerones.

2.4.2 Cargas Inerciales.

Las cargas de inercia se deben a la resistencia que opone todo cuerpo a la
aceleracion. Estas cargas se dan por todo el avion. El ala, por ejemplo, al pesar, se opone
a la aceleracidn creando carga de inercia y cierto esfuerzo de torsion. La fuerza de
inercia es la que acttia sobre la masa cuando un cuerpo esta sometido a una aceleracién
y s6lo es detectable por lo que esta ligado a ese sistema acelerado. La fuerza inercial
solo son observables en sistemas de referencia no inerciales, es decir acelerados, y para
un observador situado en ellos parecen ser tan reales como las restantes fuerzas (las
llamadas Fuerzas Reales, originadas en interacciones). Un observador situado en un
sistema en reposo no las detecta ni precisa de su existencia para aplicar la fisica de
Newton a la explicacion del fen6meno.
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2.4.3 Cargas de la Planta Motriz.

Cargas causadas por el sistema de propulsion: En general los motores estan unidos
al fuselaje por bancadas o mastiles. Estos elementos estructurales son los que soportan
la carga mas elemental, la propia traccion y la transmiten al resto del avién; ademas de
la carga de inercia (el propio peso de los motores). El sistema de propulsién impone por
si mismo cargas de traccién o empuje; de inercia; cargas giroscopicas (originadas por
el cambio de plano de rotacion de los elementos giratorios del motor); cargas impuestas
por el par motor y por paradas subitas del motor.

2.4.4 Fatiga.

Silas cargas antes estudiadas se producen de forma reiterada y continuada, aparece

la fatiga, que resulta ser un deterioro interno del material. La fatiga estructural de un
componente o sistema se mide en ciclos. Una estructura tiene un determinado namero
de ciclos, si ése numero de ciclos rebasa el admisible se producira un fallo estructural
por fatiga. El fallo estructural por fatiga también se puede dar si los esfuerzos a los que
estd sometida la estructura son excesivos y superan los admisibles u operativos.
El fuselaje soporta una carga continuada: la carga de presurizacion; al ser continuada
se produce fatiga. Cada vez que se presuriza la cabina y se despresuriza se completa un
ciclo de presurizacion. Llegado un numero “x” de ciclos, el fuselaje debe ser revisado
para que no presente fallos, dado que ha rebasado el nimero de ciclos admisibles.
Contra mayor sea el esfuerzo al que esté sometida una pieza, menor sera el nimero de
ciclos que pueda soportar; mientras que si el esfuerzo de trabajo esta por debajo de un
cierto nivel, el numero de ciclos es mucho mayor, en principio infinito. Sin embargo, por
seguridad, todas las piezas tienen un numero de ciclos maximo.

La fatiga puede ser de dos clases: mecanica y térmica. La fatiga mecanica se origina por
las vibraciones de las piezas, y por los esfuerzos fisicos que soportan los aviones en
servicio. La fatiga térmica tiene su origen en los motores. El enfriamiento y
calentamiento de las piezas produce contracciones y dilataciones en los materiales.
Esos esfuerzos continuados pueden fatigar a los elementos sometidos a dichos cambios
de temperatura, produciendo grietas en partes vitales del mismo. Por ello los motores
deben ser revisados cada tantos ciclos (encendido y apagado del motor). En los motores
turborreactores tiene especial importancia este tipo de fatiga, ya que el enfriamiento y
calentamiento es mas repetido y continuado, alcanzando mayores temperaturas.
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2.5 Teoria de Esfuerzos.

2.5.1 Ecuaciones de Estado o Relacidon Esfuerzo/Deformacion.

Considerando un paralelepipedo en el espacio sujeto a un estado de esfuerzos y a
una variacién de temperatura AT. Debido a que aquel cuerpo se considera linealmente
elastico, se puede usar el principio de superposicion y la deformacidn final no depende
del orden de la aplicacién de los esfuerzos y la temperatura.

Suponiendo que dicho cuerpo estd sometido a un esfuerzo triaxial. De la ley de Hooke
lineal 0=E¢; Esfuerzo es igual a Modulo de Young por deformacidn; y de la relacién de
Poisson v=-¢t/el; es igual a Deformacion transversal entre la Deformacidn lineal), cuyo
valor varia entre 0.25 y 0.33, podemos obtener la deformacidn total en cada uno de los
tres ejes. Ademas, la variacion de temperatura produce una deformacién térmica en
todas direcciones, igual a e=aAT, donde « es el coeficiente de expansién térmica cuyo
valor depende del material.

& = % + (—Y¢, — Ye,) + aAT

1
=% + [(O’x —9(0y, — az)] + aAT

Ecuacion 1 Deformacion

Por otro lado, el esfuerzo cortante induce solo deformaciones cortantes y no hay
deformaciones adicionales longitudinales. La relacién esfuerzo deformacién cortante
esta dado por t=Gy (Esfuerzo cortante igual a el Modulo de elasticidad al corte por la
Deformacion angular). El cambio de temperatura no produce deformaciéon cortante
debido a que la expansion térmica libre no produce distorsién angular en un material
isotrépico.

Por lo tanto, de acuerdo a lo expuesto anteriormente encontramos la Ley de Hooke
tridimensional, donde las deformaciones estan en funcién de los esfuerzos:

1

&=% + [(ax —9(oy — az)] + aAT
1

& =% + [(ay A (P az)] + aAT
1

&=F + [(O‘Z —V(oy — ay)] + aAT
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Txy Tyz Tzx

Yxy = G y Vyz = G y Vzx = G
Ecuacion 2 Deformaciones en los ejes principales y deformacion angular.
Donde las constantes G, E y v se relacionan con la ecuacién.

E

“=2a+9)

Ecuacion 3 Modulo Cortante.

2.5.2 Conceptos de Energia Especifica de Deformacion.

La energia especifica de deformacién en un punto de un sélido sujeto a un estado de
tension cualquiera, es una funcién tanto de las tensiones actuantes como de las
deformaciones. En los capitulos anteriores ya hemos analizado el valor de la energia de
deformacion por unidad de volumen para algunos casos simples:

_1
u—zae
_1
w=ow

Ecuacion 4 Energia en funcion del esfuerzo y la deformacion.

Las expresiones anteriores surgen de la consideracién del comportamiento del
material como elastico lineal, es decir, que vale la Ley de Hooke. En el caso mas general
de un estado triple tendremos que considerar la energia especifica de deformacién
correspondiente a cada tension. Si en un cuerpo sometido a tensiones consideramos un
elemento diferencial en una determinada posicidn, la energia de deformaciéon por
unidad de volumen correspondiente al mismo deberd mantenerse si lo suponemos
rotado.

Si tenemos un prisma elemental sometido a corte puro, sabemos que a 452 de esa
posicion nos encontraremos que el elemento estara sometido a tensiones de traccién y
compresion, las que en valor absoluto seran iguales entre si e iguales a la tension
tangencial. Si evaluamos la energia de deformaciéon por unidad de volumen en ambos

C \ /G'I

casos obtendremos:

E

201+ 9) ¢ J/ X 2
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De esta manera hemos encontrado la relacién existente entre E, G, y v, relacion de la
que ya habiamos hablado anteriormente.

2.5.3 Teoria del Esfuerzos Normal Maximo.

La teoria del esfuerzo normal maximo establece que la falla suele ocurrir siempre
que uno de los tres esfuerzo s principales sea igual a la resistencia. Si suponemos que
se ordenan los tres esfuerzos principales para cualquier estado de esfuerzo, en la forma:

01 > 0, > 03
Luego esta teoria pronostica que la falla ocurre siempre que:
01 = St o bien 03 = —Sc
Donde:
o1 = Esfuerzo principal maximo.
03 = Esfuerzo principal minimo.
St = Resistencia a la tension.

Sc = Resistencia a la compresion.

2.5.4 Teoria de Deformacion Normal Maxima.

La teoria de la deformacién maxima, también conocida como teoria de Saint -
Venant se aplica solo en la gama de esfuerzos elasticos. Esta teoria sefial a que ocurre
la fluencia cuando la mayor de las tres deformaciones principales se hace igual a la
deformaciéon correspondiente a la resistencia de fluencia.

Si se supone que las resistencias de fluencia en tensién y en compresion son iguales,
entonces las deformaciones causadas por los esfuerzos pueden hacerse iguales a la
deformacion correspondiente a la resistencia de fluencia de tal manera que:

o, —9(0y+03) = £Sy
o, —Y(0y+03) = £Sy
o3 —VY(0y+0;) = £Sy

Ecuacion 5 Resistencia a la Fluencia.

31|Pagina



Escuela Superior de Ingenieria Mecdnica y Eléctrica
Unidad Profesional Ticoman

01, 02, 03 = Esfuerzos principales.
v = Modulo de Poisson.
Sy = Resistencia a la cedencia (fluencia).

Si uno de los tres esfuerzos principales val e ce o y los dos restantes se designan como
oay ob, para esfuerzos biaxiales, 1 criterio de fluencia se escribe como:

0, — VY0, = xSy
op, — VYo, = xSy
Ecuacion 6 Para esfuerzos biaxiales.

Donde:
oa = Esfuerzo principal maximo.

ob = Esfuerzo principal minimo.

2.5.5 Teoria del Esfuerzo Cortante Maximo.

La teoria del esfuerzo cortante maximo afirma que se inicia la fluencia siempre que
en cualquier elemento el esfuerzo cortante maximo se vuele igual al esfuerzo cortante
maximo en una probeta a tension, cuando es e espécimen empieza a ceder.

Si se ordenan los esfuerzos principales normales como en 01> 62> 03, entonces la
teoria del cortante maximo anticipa que la fluencia ocurrira siempre que:

Tmax = Sy/z o bieng, — g, = Sy

Noétese que esta teoria sefiala asimismo que la resistencia de fluencia en cortante esta
dada por la ecuacion:

Scy =0.5 Sy

Si se analizara esta teoria en tres dimensiones se tendrian tres esfuerzos cortantes
principales que son:

. _01—02__[ _02—03__[ 01— 03
Y, = 2 ' 2fy ~ 2 ' s = 2

Ecuacion 7 Esfuerzos cortantes principales.
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t(1/2); t(2/3); ©(1/3) = Esfuerzos principales cortantes.

De la ecuacion anterior indica que la falla es previsible cuando alguno de estos tres
esfuerzos cortantes es maximo. Las componentes de estos esfuerzos reciben el nombre
de componentes hidrostaticas porque son iguales, si llega a suceder que son iguales a
cero, entonces los tres esfuerzos cortantes valdrian cero y no podria haber fluencia sin
importar las magnitudes de los esfuerzos hidrostaticos. Por lo tanto, las componentes
hidrostaticas no tienen efecto alguno en el tamafo del circulo de Mohr, sino que
meramente sirven para desplazarlo segun el eje del esfuerzo normal. Por esta razon, el
criterio de fluencia del estado de esfuerzos general puede representarse por medio de
un cilindro hexagonal regular oblicuo.

2.5.6 Von Mises (Energia de Distorsion Maxima).

La teoria de la energia de la deformacién maxima anticipa que la falla causada por
fluencia ocurre cuando la energia de deformacion total en un volumen unitario iguala o
excede el valor de la energia de deformacion en el mismo volumen correspondiente a
la resistencia de fluencia en tension, o bien compresion.

La energia de deformacién almacenada en un volumen unitario cuando se aplica
uniaxialmente a la resistencia de fluencia, se puede determinar a partir de la siguiente

ecuacion.
U Sy*
S = ——
2E
Ecuacion 8 Energia de deformacion unitaria.
Donde:

Us = Energia de deformacion unitaria ocasionada por esfuerzos Sy.
Sy = Resistencia de cedencia.
E = Modulo de elasticidad.

Conlaayuda de las relaciones de esfuerzo - deformacion triaxiales, se obtiene la energia
de deformacién total en una unidad de volumen sometida a esfuerzos combinados y es:
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__Ey04  Eyop,  Ezos
72 2 2

Uy, [0 + 0% + 0% — 29(0,0, + 0,05 + 0307)]

T 2E

Ecuacion 9 Energia de deformacion total.

La teoria de la energia de distorsién se origind a partir de la observaciéon de que los
materiales ductiles, sometidos a esfuerzos hidrostaticos (de igual tensién o
compresion), tenian resistencias de fluencia muy superiores a los valores obtenidos por
el ensayo a tension simple. Asi se postul6 que la fluencia no era, de ninguna manera, un
fendmeno de tension o compresion simples, sino mas bien que estaba relacionada de
algin modo con la distorsién (o deformacién angular) del elemento esforzado.

Expresado con palaras, la teoria de la energia de la distorsion anticipa que la fluencia se
producira siempre que la energia de distorsién en una unidad de volumen sea igual a la
energia de distorsion en el mismo volumen cuando se le someta a esfuerzos uniaxial
hasta el valor de la resistencia de fluencia.

En el caso de un ensayo a tension simple, 61 =0, 02 = 03 = 0, por lo tanto, la energia de
distorsion es:

149
a7 3F

2

g

Ecuacion 10 Energia de deformacion a tension simple.

El criterio se obtiene igualando nuestras ecuaciones anteriores y despejando al
esfuerzo para finalmente quedar como:
2 2 21/
_ [(61 = 02)* + (02 — 03)* + (01 — 03)*] "2
B 2

Ecuacion 11 Esfuerzo total de Von Mises.

En consecuencia, se prevé que ocurrira fluencia cuando o = Sy.
Donde:

o = Esfuerzo de Von Mises, en honor al doctor, R. Von Mises, quién contribuyo al
desarrollo de la teoria.
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2.6 Elemento Finito.

Al efectuar una clasificacion de las estructuras, suelen dividirse en discretas o
reticulares y continuas. Las primeras son aquéllas que estan formadas por un
ensamblaje de elementos claramente diferenciados unos de otros y unidos en una
serie de puntos concretos, de tal manera que el sistema total tiene forma de malla o
reticula. La caracteristica fundamental de las estructuras discretas es que su
deformacion puede definirse de manera exacta mediante un numero finito de
parametros, como por ejemplo las deformaciones de los puntos de unién de unos
elementos y otros. De esta manera el equilibrio de toda la estructura puede
representarse mediante las ecuaciones de equilibrio en las direcciones de dichas
deformaciones.

Hasta la llegada del Método de los Elementos Finitos (MEF), los sistemas continuos se
abordaban analiticamente, pero por esa via sélo es posible obtener solucién para
sistemas con geometria muy sencilla, y/o con condiciones de contorno simples.
También se han utilizado técnicas de diferencias finitas, pero éstas plantean
problemas cuando los contornos son complicados.

Consideremos un elemento finito cualquiera, definido por un nidmero de nudos n. Para
facilitar la exposiciéon se supondra un problema de elasticidad plana. Un punto
cualquiera del elemento tiene un desplazamiento definido por un vector u. Los nudos
del elemento tienen una serie de grados de libertad, que corresponden a los valores que
adopta en ellos el campo de desplazamientos, y que forman el vector denominado 6.

Las funciones de interpolaciéon son habitualmente polinomios, que deben poderse
definir empleando las deformaciones nodales del elemento. Por lo tanto se podran usar
polinomios con tantos términos como grados de libertad tenga el elemento. Las
funciones de interpolacion estan definidas inicamente para el elemento, y son nulas en
el exterior de dicho elemento. Estas funciones tienen que cumplir determinadas
condiciones.
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Tipos de elementos Finitos:

Elemento Barra. Es el tipo de elemento mas comun, cundo se combina con elementos
del mismo tipo, describen estructuras como las armaduras y marcos. Cuando se
combinan con elementos de otro tipo como los elementos placa, forman estructuras
atiesadas.

Elemento Placa. Son los elementos basicos, placas delgadas cargadas en su propio plano
(Ia condicion de esfuerzo plano), y podemos tener elementos triangulares y
cuadrilateros. Muchas formas son factibles en esta clase de elementos, que
generalmente sirve a un propoésito especifico.

Elementos Solidos. Estos elementos son generalizaciones tridimensionales de
elementos de esfuerzo plano. El tetraedro y el hexaedro son las formas mas comunes
de los elementos tridimensionales, y forman parte esencial para los modelos analiticos
de problemas de mecanica de sé6lidos y estructuras.

Sélidos Axisimetricos. En este tipo de elementos tanto el tipo de carga como la
geometria, usualmente son asisimetricos, y son aplicables a diversos tipos de
problemas de ingenieria como tanques de acero, rotores, pistones, flechas, escapes de
coches por mencionar algunos.
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2.7 CAD (Computer Aided Design, Disefio Asistido por Computadora).

Consiste en especificar las propiedades y cualidades relevantes del sistema a
disenar. Es el ntcleo del proceso de disefio. El ingeniero concibe un modelo de sistema
que satisface las especificaciones. El modelo debera documentarse. La mayor parte de
las cosas que se fabrican tienen algun tipo de representacidon grafica natural, que se
utiliza como descripcién 'formal' del elemento a construir. Por ese motivo, antes de
pasar al proceso de construccion se deben generar gran cantidad de 'planos’ (o
descripciones graficas en general). El conjunto de documentos generados debe ser
suficiente para describir el modelo, con el suficiente detalle como para permitir la
fabricacion de prototipos, con los que validar el disefo. El proceso de disefio sigue un
esquema iterativo, en el que el disefiador trata de encontrar un disefio que satisfaga
unos determinados requerimientos, explorando posibilidades, siguiendo un ciclo de
propuesta - valoracion.

El Diseio Asistido por Computador (CAD) como la "aplicacién de la informatica al
proceso de disefio". Puntualizando la definicién, entenderemos por Sistema CAD, un
sistema informdtico que automatiza el proceso de disefio de algin tipo de ente, para
descartar, como sistemas CAD las aplicaciones que incidan tan solo en algtin aspecto
concreto del proceso de disefio. El desarrollo de un sistema CAD se basa en la
representaciéon computacional del modelo. Esto permite realizar automaticamente el
dibujo de detalle y la documentacion del disefio, y posibilita la utilizacion de métodos
numéricos para realizar simulaciones sobre el modelo, como una alternativa a la
construccion de prototipos.

El ciclo de disefio utilizando un sistema CAD se ve afectado, tan solo, por la inclusién
de una etapa de simulacién entre la creacion del modelo y la generacidn de bocetos.
Esta simple modificaciéon supone un ahorro importante en la duracién del proceso de
diseno, ya que permite adelantar el momento en que se detectan algunos errores de
diseno.

En tiempos actuales en la ingenieria usamos herramientas de este tipo para
poder modelar piezas complejas y acercar los disefios a nuevas tecnologias de analisis,
si bien la mayor parte de estos programas ya cuentan con una herramienta que a su vez
realiza andlisis de elemento finito, eso constituye otro tipo de clasificacion, el CAE.
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IIl.  Modelado y Recreacion del Disefio.

El modelo de ala que se estd modelando surge del disefio, en 1985, del avion
“Heeka”, que a partir de un seminario de actualizacién con opcién a titulaciéon, como el
que actualmente me encuentro cursando, proponen el completo disefio del avidn,
donde todo el capitulo VI esta especialmente dedicado al apartado de la estructura, ala,
empenaje y fuselaje. Para nuestro interés se tomo el ala y llevar el disefio del ala a un
analisis moderno involucrando herramientas modernas como lo es el Software de CAD
y CAE. El modelo del ultraligero construido en escala real se encuentra actualmente en
el hangar de la ESIME UP Ticoman [Fig 15].

El disefio del avidn cuenta con las siguientes caracteristicas:
Alargamiento: 8.2
Envergadura: 11.457 m.

Velocidades de disefio: Velocidad de nunca exceder: 123.3 km/hr; Velocidad maxima:
73.7 km/hr; Velocidad Crucero: 70.4 km/hr; Velocidad de desploma: 43.7 km/hr.

Peso Vacio: 115 kg; Peso maximo: 210.

Carga Util: 95 kg; Carga Alar: 14.4 kg/m?.

Figura 15 Vista Lateral del "Heeka".
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Figura 16 Vista Frontal del "Heeka".

Proyectos de titulacion llevados a moedelos de escala real se pueden observar [Fig 17].

Figura 17 Vista de la Semiala del "Heeka".
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3.1 Modelado en CAD, CATIA V5R21.

La herramienta de Software seleccionada es CATIA, que forma parte de los
desarrolladores Dassault Systemes, mismos autores de SolidWorks [Fig 18].
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Figura 18 Interfaz de CATIA para el Ensamble 1.

La interfaz de CATIA varia dependiendo el modulo que se esté empleando [Fig 19].
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Figura 19 Interfaz de CATIA para el Ensamble 2.
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Informacion del Perfil.

Las costillas cuentan con un perfil alar, la siguiente informacién puede ser
encontrada en cualquier base de dato de internet que contenga informacidn de perfiles
alares, o en ingles AirFoil, para hacer su busqueda mas sencilla [Fig 20].

NASA/LANGLEY LS(1)-0417 (GA(W)-1) AIRFOIL

0.20
0.15
0.10

0.00 i

-0.05-\\

-0.10-

Thickness: 17.0% Max Cp: 1.62

Camber: 2.3% Max Cp angle: 115

Trailing edge angle:  15.5° Max L/D: 37.237

Lower flatness: 21.3% Max L/D angle: 7.0

Leading edge radius: 3.2% Max L/D Cy: 1.337
Stall angle: 0.5
Zero-lift angle: 4.5

Figura 20 Informacion del Perfil GA(W)-1
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La estructura alar del “Heeka” cuenta con 9 costillas que le dan forma a la
semiala y proporcionan uniformidad a la piel, 3 tensores diagonales, 5 separadores
transversales, ademas de 2 vigas, delantera y trasera. [Fig 21].

Figura 21 Render del modelo final del ala (borde de ataque).

Los Render dan una idea de cdmo podria verse el modelo en la realidad [Fig 22].

Figura 22 Render del modelo final del ala (borde de salida).
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3.2 Pieza 1, Costillas.

Por parte de las costillas 8 de ellas cuentan con 4 aligeramientos a lo largo de
superficie, mientras que la dltima costilla no tiene aligeramientos y es completamente
sélida. Cuentan con un orificio para que las vigas pasen a través de estos [Fig 23].

Figura 23 Render Costillas.

3.3 Pieza 2, Viga Delantera.

La viga delantera cuenta con una seccidn transversal circular, es decir que es un
tubo hueco cilindrico, con 5 sujeciones, 3 dobles y 2 simples [Fig 24].

o

i

Figura 24 Render Viga Delantera.
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3.4 Pieza 3, Viga Trasera.

De la misma forma que su contra parte, la viga trasera es un tubo cilindrico hueco,
y 5 sujeciones que se alinean con las de la viga delantera [Fig 25].

Figura 25 Render Viga Trasera.
3.5 Pieza 4, Separadores Transversales.

Los separadores transversales unen las vigas en sus sujeciones, 5 en total para
conformar la estructura del “Heeka” [Fig 26].

Figura 26 Render Separadores Transversales.
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3.6 Pieza 5, Tensores Diagonales.

Los tensores diagonales que forman un total de 3 unidades para nuestra estructura,
reducen los posibles momentos que se puedan presentar [Fig 27].

Figura 27 Render Tensor Diagonal.

3.7 Pieza 6, Piel.

La piel envuelve a toda la estructura y transfiere las cargas aerodinamicas a la
estructura, siendo esta de Nylon y un espesor muy delgado [Fig 28].

Figura 28 Render Piel.
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3.8 Ensamble Final (Sin la Piel).

Finalmente una vez ensamblado todo, es posible visualizar (ocultado la piel para
poder apreciar las estructuras internas) la configuracién de armadura [Fig 29].
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Figura 29 Render Ensamble Vista Isométrica.

La estructura interna es una combinacién de una armadura con un marco [Fig 30].

Figura 30 Ensamble Vista Normal al Plano XY.
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3.9 Ensamble Final (Con la Piel).

La piel alberga todas las estructuras y le da la forma que toda la gente conoce, en
este caso la piel se muestra en transparencia simulando lo delgado del material (Nylon),
y su forma se adapta a la de los perfiles alares [Fig 31].

Figura 31 Ensamble con la Piel, Vista Normal al Plano XY.

La trasparencia de la piel puede ser manipulada desde la interfaz de CATIA [Fig 32].

Figura 32 Ensamble Final con la Piel, Vista Isométrica.

Nota: Los draftings de cada una de las piezas seran incluidas en el apartado de Anexos.

47 |Pagina



Escuela Superior de Ingenieria Mecanica y Eléctrica
Unidad Profesional Ticoman

IV Andlisis Estructural.

4.1 Determinacion de las Cargas.

Haciendo uso de las herramientas de Software de anadlisis de fluidos como lo es
ANSYS, Workbench, en su mdédulo de CFX, podemos establecer las condiciones
adecuadas para el andlisis de cargas aerodinamicas a las cuales ésta sometida nuestra
estructura.

Se busca recrear las condiciones generadas en un tunel de viento, manipulando las
diferentes variables y sometiendo a la geometria de interés a dicho estudio. Simulando
asi las condiciones reales y dando resultado aproximados muy exactos. Las condiciones
de frontera, simulan el ambiente de un tinel de viento [Fig 33].

Figura 33 Andlisis CFX Condiciones de frontera.
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Una vez establecidas las condiciones del andlisis, el mallado del modelo mediante
elementos finitos que permitan establecer valores en cada uno de los nodos y elementos
generados, siendo asi la calidad del mallado representara la precision de los resultados
[Fig 34].

Geometry A Print Preview/ |

Figura 34 Mallado para el andlisis de fluidos.

Las condiciones son obtenidas del andlisis propuesto para el disefio original de este
avion, “Heeka”, en el Proyecto de Disefio de un Avion Ultraligero, Capitulo IV, donde se
obtiene la envolvente de vuelo del avion. Se considerdé para este estudio la velocidad fue
la velocidad crucero.

Se obtienen la distribucién de presiones en la superficie del ala, de esta manera
obteniendo las cargas a las cuales estara sometida a la estructura [Fig 35].

s

680e+001
1 476e+002
| 385e+002
.293e+002
201e+002
. 109e+002
(018e+002

o bbb

[Pa]

0 0.350 0.700 (m) |Z‘ X
I 0O

0.175 0.525

Figura 35 Distribuciones de presiones en la seccion transversal del ala.
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También se puede la variaciéon en la velocidad del flujo en la superficie del perfil y los
vectores de velocidad en el tinel de viento [Fig 36].

0 0.350 0.700 (m) 7 X
I ..
0.175 0.525

Figura 36 Velocidad del flujo a través del perfil.

Los vectores muestran la variacion de la velocidad del flujo en el tunel [Fig 37].

0 0.400 0.800 (m) IZ . gt

0.200 0.600

Figura 37 Vectores de Velocidad a través del perfil.
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4.2 Analisis Estatico Estructural.

4.2.1 Condiciones de Analisis, Estudio en CAE ANSYS/Workbench [Fig 38].

0.00 500.00 1000.00 (mm) () i
N .
250.00 750.00

Figura 38 Modelo Importado a ANSYS (Piel oculta).

De la misma forma que en el andlisis de fluidos es necesario crear un mallado
con diversos elementos que permita conocer los resultados en toda la estructura.
[Fig 39].

1,000 (rn)
T ]
0.250 0.750 7

Figura 39 Mallado del ensamble.
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Se aplican las restricciones que competen al tipo de sujeciéon, nuestra ala va empotrada
al fuselaje del avion por medio de la Viga Trasera y Delantera, siendo asi los tnicos
puntos se sujecidn fijos con restriccion plena de movimiento [Fig 40].

0.000 0.250 0.500(m) [ ]
[~ SaSaaa—— ES—
0,125 0373

Figura 40 Condicion de sujecion sobre las vigas de la estructura.

Una vez establecidas las condiciones podemos relacionar los resultados de las cargas
aerodindmicas que actdan en nuestra estructura, relacionando los analisis de CFX con
el analisis estructural [Fig 41].

Project Schematic

- -

i8l F  Fluid Flow (CFX) 1 Static Structural

2 ﬂi} Geometry v 2 & EnginesringData u

3 @ Mesh v 3 ) Geometry v

4 @ setup v 4 @ Model v

5 @3 Solution v ,2——=a5 @ sewp v

6 @ Results v 6 |§F solution v
Fluid Flaw [CFX) 7 @ Results v 4

Static Structural

Figura 41 Vinculacion Entre el Andlisis de Fluidos y el Andlisis Estructural.
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Una vez estableciendo la relacion entre los andlisis de fluidos y estructural, es posible

observar la carga importada en la superficie de nuestra estructura [Fig 42].

0.92523 Min

Figura 42 Distribucion de presion sobre el ala (Carga importada).

4.2.2 Resultados del Analisis.
4.2.2.1 Esfuerzos de Von Mises.

Obteniendo la distribuciéon de esfuerzos de Von Mises en toda la estructura

podemos ver que estos se concentran en la unién de vigas con las costillas, ademas del
borde de las vigas donde se presenta la condicién de sujecién. El esfuerzo maximo que
se presenta en la estructura es de 1.6263e8 Pa [Fig 43].

1.4785¢¢
1.3306e8

— 5.914e7
| 243557
2.9571e7
147877
M 2237 Min

Figura 43 Distribucion de esfuerzos de VVon Mises.
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4.2.2.2 Deformacion Total.

Es posible conocer la cantidad de deformaciéon que sufre la estructura cuando es
sometida al estado de esfuerzos presente, donde la deformacién maxima ocurre en la
punta del ala y tiene un valor de 5.98 centimetros [Fig 44].

0.033227
0.026582
0.019936
0.013291
0.0066455

0.000 1.000 2.000(m) (]
[ SSaaa——  SS—
0.500 1.500

Figura 44 Deformacion Total en el ala.

4.2.2.3 Esfuerzos Cortantes.

Es importante conocer los esfuerzos cortantes que se ejerce y sus repercusiones
que tiene en toda la estructura, principalmente en los tensores trasversales, en el hueco
del tornillo. Donde el esfuerzo al corte mas grande es de 4.4796e7 Pa [Fig 45].

4.4796e 7 Max
3.5008e7
2.54¢7
1.5702¢7
6.0042e6
-3.6037e6
-1.3302¢7
-2.30897
-3.2787e7
-4.2485e7 Min

Figura 45 Distribucion de Esfuerzos Cortantes.
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4.2.2.3 Propiedades de los Materiales.

Todos los componentes que forman al ala, tanto como para la piel en Nylon y la
estructura se les asigno una aleacion de aluminio Al 6061-T6 con las siguientes
propiedades mecanicas [Tabla 2 y 3].

Tabla 2 Propiedades Mecdnicas del Al 6061-Té.

Young's Modulus Pa|Poisson's F{.atiu Bulk Méhdulus Pa|Shear Modulus Pa
6.9e+010 0.33 6.7647e+010 2.594e+010

Tabla 3 Esfuerzo de Cedencia y Esfuerzo Mdximo del Al 6061-T6.

Initial Yield| Maximum Yield Stress
Stress Y Pa Ymax Pa

2 9e+008 6.8e+008

Tabla 3 Propiedades Mecdnicas del Nylon (Piel).

Nylon = Isotropic Elasticity
Young's Modulus psi|Poisson’s Ratio | Bulk Modulus psi|Shear Modulus psi
1.2038e+005 0.28 91193 47024

| Density | 5.05782-002 lbm in®-3|

4.2.2.4 Factor de Seguridad.

El factor de seguridad, segin el FAR 23 es de 1.5 sobre la carga maxima en
aeronaves, este puede ser el esfuerzo seguro, cuyo valor nunca debe ser superado, para
respetar el factor de seguridad, por lo tanto tenemos lo siguiente.

Oy = Oy * 1.5 = 1.6263€8 Pa * 1.5 = 2.4394e8 Pa 0,y < O
Ecuacion 12 Factor de Seguridad

Donde:
os = Esfuerzo de Seguro, (el esfuerzo maximo presente por el factor de seguridad).

omax = Esfuerzo maximo presente en la estructura, con estas condiciones de carga.
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V Estudio de Resultados y Conclusiones.

5.1 Resultados Obtenidos a Partir del Andlisis de ANSYS/Workbench.
5.1.1 Esfuerzos Von Mises.

De acuerdo con los resultados obtenidos por el estudio de las cargas
aerodindmicas en nuestra estructura, sabemos que el valor del esfuerzo maximo
calculado por el programa muestra que es de 1.6263e8 Pa, en uno de los tensores
diagonales de la estructura. Una vez que se aplica el factor de seguridad, tenemos que
el esfuerzo de Disefio quedara de la siguiente manera:

o. 2.9e8

0a= 75 = —1o = 19333e8 Pa.

Ecuacion 13 Esfuerzo Permisible.

Donde:
od = Esfuerzo de Diserfio.
oc = Esfuerzo de Cedencia.

Por lo tanto tenemos que en el caso de los esfuerzos normales [Fig 46].

Omax < Op 1.6263e8 Pa < 1.9333e8 Pa

Figura 46 Escala de Esfuerzos en la estructura del ala.

Para el margen de seguridad tenemos la siguiente formula:

M d dad = 1 Omax _ 4 1.6263€8 ey
argen esegurl aad = o_p = 1933338 = U.

Ecuacion 14 Margen de Seguridad.

Tenemos un margen de seguridad de 15.87%, que se considera aceptable para el disefio
estructural y podemos decir que nuestra ala es segura.
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5.1.2 Deformacion Total.

La deformacién maxima se sufre en la punta del ala, el lugar geométrico mas
alejado de las sujeciones (empotre) del ala con el fuselaje. Estas deformaciones son
resultado de las cargas aplicadas y en un andlisis dindmico podria ser analizado como

modos de vibracién, para nuestro caso (estatico) inicamente aparece una deformaciéon
lineal a lo largo de la estructura. Donde la dltima costilla que delimita la geometria del
ala presenta una deformacion de 5.98 centimetros [Fig 47].

Figura 47 Escala de Deformaciones a lo largo del ala.
5.1.3 Esfuerzos Cortantes.

La distribucion de estos esfuerzos aparenta ser muy constante a lo largo de toda
la estructura y no presenta cambios drasticos entre etapas (De acuerdo con el nimero

de estaciones que pueda tener el ala), donde sus mayores valores, tanto negativos como
positivos, se presentan en puntos especificos de las vigas principales, trasera y
delantera. Para el valor positivo maximo se presenta en la viga delantera de 4.4796e7Pa
y el valor negativo maximo se presenta en la viga trasera de -4.2485e7 Pa [Fig 48].

Figura 48 Escala del Esfuerzo Cortante a través del ala.
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5.2 Conclusiones.

Bajo las condiciones en las cuales opera la aeronave, podemos afirmar que el
disefio propuesto en 1985 para esta geometria de ala, cumple con las condiciones de
seguridad para las cargas aerodinamicas a las cuales podria estar sometida, donde los
esfuerzos permisibles no se ven rebasados por el estado de esfuerzos presente en la
estructura. El didmetro de las vigas resulta de suma importancia para mantener las
condiciones de esfuerzos de este estudio, el tener didmetros en los tubos mas delgados
podria comprometer la resistencia de la estructura de manera considerable.

Operando a una velocidad crucero, los cables tensores que se encuentran
presentes en el prototipo fisico, resultan innecesarios, ya que las simulacion demuestra
que la deformacion no es muy significativa y el estado de esfuerzos se encuentra dentro
del rango de lo permitido, por lo que estos podrian cumplir alguna otra funcién que no
sea directamente relacionada con hacer mas resistente a la estructura en general.

Tenemos que el margen de seguridad en nuestra estructura es de 15.87%, lo que
nos permite asegurar que es una estructura segura que cumple con las condiciones de
disefio adecuadas para estar presente en una aeronave.

Posibles mejoras:

El material empleado se considera ser muy liviano y resistente y fue
seleccionado para cumplir con las metas de crear un avién ultraligero, considerar la
posible implementacién de materiales compuestos y el re-disefio del ala conservando
las caracteristicas necesarias para cumplir con los requerimientos del disefio
aerodinamico, resulta de gran interés y un atractivo para la futura investigacion de
nuevos materiales en la industria de la aviacion. De igual forma, efectuar comparaciones
experimentales en pruebas de tunel de viento, pruebas de micro deformaciones y
ensayos de tension para contrastar los resultados obtenidos por medios analiticos para
comparar que tan certeros pueden ser los resultados y cercanos a la realidad.
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Anexos.
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