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RESUMEN

En este trabajo se describe el proceso de disefio efectuado para los cuatro sistemas de una
aeronave de carga, basado en el reglamento del ano 2016 de la Sociedad de Ingenieros
Automotrices, SAE, en la categoria Regular para la competencia Aero Design (SAE

International, 2016), buscando disminucién de peso y aumento en la capacidad de carga.

En los apartados siguientes se explicaran detalladamente los pasos efectuados para llegar a
la propuesta de disefio final, comenzando por el desarrollo de la parte aerodinamica, para
después dar paso al andlisis de la parte estructural. Para ambos casos se utilizé la
metodologia de los elementos finitos en andlisis lineales estaticos y analisis de dindmica
computacional de fluidos (CFD), ademés de analisis mediante dindmica de multi-cuerpos

(MBD) para determinar las cargas que acttian en los sistemas involucrados.
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CAPIiTULO 1

INTRODUCCION

Volar siempre ha sido uno de los mas grande suefios de la humanidad y, tras este suefio,
muchas personas han dado inclusive su vida para conseguirlo. Diversos personajes a lo largo
de la historia han inventado miles de disefios para poder tener un vuelo controlado con
maquinas mas pesadas que el aire y, aunque se han tenido avances notables tras anos de

investigacién, aun hay ciertos aspectos de mejora que se buscan perfeccionar.

En cuanto a la parte del disefio mecénico de un avién, se tienen cuatro areas principales de
estudio que se enfocan en las estructuras fundamentales de operacion, siendo estas las alas,
el empenaje, el fuselaje y el tren de aterrizaje; cada una de ellas cumple con funciones
especificas que permiten el funcionamiento correcto de la aeronave, por ello, su diseno

requiere especial cuidado y dedicacion.

Para diseniar productos de alta calidad se requiere que los ingenieros, fisicos, disenadores, y
demés personas involucradas en el desarrollo de los mismos, tengan conocimientos vastos de
todos los fendmenos que actian durante la operacién de dichos productos, por lo que la
temprana exposicién a estos fendmenos fisicos es de vital importancia para la industria. Dado
lo anterior, algunas asociaciones, como la Sociedad de Ingenieros Automotrices (SAE), han
desarrollado competencias de caricter internacional que prueban a los estudiantes
universitarios para obtener el mejor disefio con base en reglamentos definidos por las

sociedades.

En el caso de la industria aeronautica, SAE desarroll6 la competencia Aero Design en la
cual, para la categoria Regular, se buscar disefiar una aeronave capaz de realizar vuelos

exitosos llevando una carga maxima de 24.95 [kg].



La motivacién principal para la realizacién de esta tesis fue la de aplicar los conocimientos
adquiridos a lo largo de la carrera de Ingenieria Mecanica con el fin de solucionar el problema
planteado en el reglamento de SAE Aero Design. Sin embargo, las condiciones de desempeno
para cualquier aeronave de la categoria Regular son similares, es por ello que se decidié
realizar mejoras aerodindmicas y estructurales a los sistemas de manera que se garantice el
desemperio esperado bajo las condiciones de operacion presentadas en la sede de competencia
ubicada en Van Nuys, California, ademas de mostrar elementos innovadores en el disefio

realizado.



. Realizar el disefio conceptual y de detalle de un Vehiculo Aéreo No Tripulado que
cumpla con los requerimientos establecidos en el reglamento de SAE Aero Design

2016.

. Reducir el peso total del avién sin componentes electrénicos para aumentar la
capacidad de carga.
a. Optimizar topoldgicamente las alas, empenaje, tren de aterrizaje y fuselaje
del avion.

b. Cambiar los materiales de disefio en los sistemas.

. Aumentar la sustentacion del ala.

a. Modificar la configuracién de la superficie alar.

b. Afadir torsién geométrica al disefio

. Disenar una configuraciéon del tren de aterrizaje con la que se logre el despegue y
aterrizaje exitosamente, es decir, que no se deforme plasticamente en ninguna de las

dos etapas.

. Posicionar adecuadamente el ala, el empenaje, los trenes de aterrizaje, componentes
electrénicos, y la carga para mejorar la estabilidad del avién en las diferentes fases

del vuelo.



HISTORIA DE LA AERONAUTICA
Su inicio se remonta hasta la prehistoria, cuando los humanos observaron el vuelo de algunos
animales e intentaron imitarlo usando alas elaboradas con esqueletos de madera y plumas

(Barros & Bravo, 2001).

Antes del siglo XVIII ya se habfan generado pequenos inventos relacionados con la
aeronautica, pero fue el artista e inventor italiano Leonardo da Vinci la primera persona que
disenidé maquinas capaces de volar, aunque ninguno de sus disefios fue manufacturado

(Aviacién ULM, 2013).

Figura 1. Planeador de Leonardo da Vinci (Ayala, 2015).

Del siglo XVIII al XIX se hicieron grandes avances en la aviacién, creando desde globos
aerostaticos, hasta los primeros prototipos de planeadores (Gray, 2003) y aviones (Bellis,
2016). Ademas, se establecieron algunas de las bases de la teoria aerodindmica que permite

el vuelo (American Institute of Aeronautics and Astronautics, 2004).

Fue hasta inicios del siglo XX que los hermanos Wright consiguieron el primero vuelo exitoso
de un avién controlado (WW1 AERO, 2002), y poco tiempo después se le asignaron

aplicaciones militares al ser utilizados durante la primera guerra mundial (BBC News, 2014).

Al finalizar la primera guerra mundial y previo al inicio de la segunda, se vivié lo que es
ahora conocido como la era de oro de la aviacion, esto fue gracias al desarrollo acelerado de

4



la tecnologia relacionada a ella que permitié la operaciéon de las primeras lineas aéreas, se
sustituyeron materiales como la madera por metales, y los motores comenzaron a

experimentar mejoras; a su vez, se benefici6 el crecimiento de la economia (Pattillo, 1998).

En la segunda guerra mundial hubo un dréstico crecimiento en la produccién de aviones,
dado, en gran parte, por el avance de la tecnologia. Se desarrollaron los primeros
bombarderos a larga distancia y el primer avién con turborreactor (National Academy of
Engineering, 2008). Al inicio de la guerra, se podian alcanzar velocidades méximas de
480[km/h] y volar a una altura de 9,000[m]; al finalizar la guerra, después de todas las
investigaciones y desarrollos realizados, se alcanzaban velocidades de 640[km/h] y llegando

a los 12,000[m] de altura (Gunston, 1988).

Entre los afios 1945 y 1980 se hicieron nuevos e importantes avances como el desarrollo de
motores turbohélices (Boeing Airplane Company, 1957), turbinas a reaccién (Walker &
Henderson, 2000), aviones de fuselaje ancho -tres filas de asientos separadas por dos pasillos-
(Bowman, 2014), logro de vuelos supersénicos (Jenkins, 2000) y el desarrollo de la industria

aeroespacial (BBC, 2001).

Figura 2. Avién de combate en la segunda guerra mundial (Peinado Zanén, 2010).

A partir de inicios del siglo XXI, se ha pretendido sustituir al piloto por aeronaves
controladas a distancia o por ordenadores (BBC, 2001). También se han investigado nuevas
fuentes de energia limpia para propulsar el avién, como el etanol o la energia solar. La NASA
cre6 un aviéon alimentado con energia solar y las células fotovoltaicas fueron instaladas en

toda la superficie alar (NASA, 2001).



Figura 3. Proyecto Helios de la NASA (NASA, 2014).

VEHICULO AEREO NO TRIPULADO (UAV)

HISTORIA

Los primeros UAV se desarrollaron entre 1914 y 1918, durante el desarrollo de la Primera
Guerra Mundial. (Trejo Medina & et al., 2016). El més conocido es el ‘Aerial Target’ que

servia como blanco aéreo de entrenamiento y como defensa contra los Zeppelins.

Posteriormente se emplearon durante la segunda guerra mundial para entrenar a los
operarios de los cafiones antiaéreos. Sin embargo, no es hasta finales del siglo XX cuando los

UAYV son operados mediante radio control con todas las caracteristicas de autonomia.

VENTAJAS Y DESVENTAJAS
Pese a que presentan grandes ventajas como la posibilidad de acceder a zonas de alto riesgo

v no requerir de un piloto, algunas desventajas son inherentes a su uso.

Desventajas
= Retraso entre la emisién de instrucciones y su recepcion
= (Capacidad de vuelo limitada por el tipo de combustible, tamafio y alcance
= Alto costo de adquisicién y mantenimiento (Department of Defense OUSD (AT&L)
ARA/AM, 2015)

APLICACIONES

Los vehiculos aéreos no tripulados tienen diferentes usos en diversas industrias, tales como:

= Realizacién de modelos de elevaciones del terreno de alta resolucién en la cartografia
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» Transporte y entrega de mercancias (Pepitone, 2015)

» Gran uso en labores de biisqueda, rescate y salvamento de personas (Plante, 2015)

=  Adquisicién de informacién necesaria para la planificacién urbanistica, seguridad y
control fronterizo (Microdrones, 2017)

= Aplicaciones militares

Figura 4. UAV para fines militares (General Atomics, 2017).

SAE AERO DESIGN
La competencia dio inicio desde el ano 1986 en Kansas City vy fue hasta 1995 que surgieron

las dos sedes estadounidenses que se tienen hasta la fecha: East y West (SAE International,

2016).

En sus inicios, la competencia sélo constaba por la categoria Regular -que tiene como fin
realizar vuelos exitosos llevando la méxima carga posible mientras la aeronave es operada
por medio de un radiocontrol-, y hasta el afio 2005 se tuvieron las tres categorias actuales:

Micro, Avanzada y Regular (SAE International, 2016).

El proyecto -y la competencia-, ha tenido alcance a todos los continentes, ya que en las
distintas sedes se cuenta con la presencia de equipos provenientes de las mejores
universidades del mundo. A su vez, se ha oficializado otra sede internacional llamada Aero
Design Brasil, ubicada en Sdo Paulo, y se tienen diferentes capitulos no oficiales como SAE

Aero Design México.



Como proyecto dentro de la Universidad Nacional Auténoma de México, se participé en
1997 en la sede West, obteniendo el lugar 11 de 19 equipos participantes. Mas adelante se
compitio en 2001, 2003 y 2007 en la categoria Regular, el proyecto no tuvo seguimiento sino

hasta el ano 2015 que el equipo Aero Design UNAM dio inicio a una nueva etapa para la

agrupacion.

Figura 5. UAV de la temporada 2017.




CAPITULO 2
MARCO TEORICO

Un avién es un cuerpo mas pesado que el aire capaz de sustentarse en el mismo mediante

fuerzas aerodindmicas generadas por alas fijas o giratorias, propulsado por uno o mas motores

(Flyant, 2017).

Existen cuatro fuerzas que permiten el vuelo; estas son empuje, arrastre, pesoy sustentacion

(NASA, 2014).

Sustentacion

Empuje Arrastre

Peso

Figura 6. Fuerzas aerodinamicas en el vuelo (Rocket science, 2015).

El arrastre, también llamado resistencia del aire, se refiere a las fuerzas que se oponen al
avance de cualquier objeto en movimiento que estd rodeado de fluido. El empuje es generado

por hélices, motores o cohetes, v a su vez contrarresta al arrastre.

Por otro lado, el peso consiste en la suma del peso total del avién y la carga, mientras que
la sustentacion es la fuerza opuesta a este y tiene un papel sumamente importante pues

mantiene al avidn en el aire y se genera principalmente por las alas.



La sustentacién puede ser explicada mediante diferentes formas, algunas de las cuales son
mas complicadas matematicamente hablando. Dos de las explicaciones més sencillas son

mediante las leyes de movimiento de Newton y las basadas en el principio de Bernoulli.

Respecto a la primera, esta explicacion nos dice que un perfil aerodindmico genera
sustentacion al ejercer una fuerza hacia abajo en el aire conforme el flujo pasa y, de acuerdo
a la Tercera Ley de Newton, el aire ejerce una fuerza de misma magnitud, pero sentido
contrario (hacia arriba) sobre el perfil aerodindmico (Figura 7), siendo esta la sustentacién

(Halliday & Resnick, 2001).

En lo que se refiere a la explicacién mediante principio de Bernoulli, este establece que, en
un flujo con energia constante, en las zonas donde la velocidad aumenta la presiéon disminuye
y viceversa (Smith, 1973). Para que un perfil genere sustentacién, debe haber una diferencia
de presiones, es decir, la presiéon promedio de la parte superior debe ser menor que en la
parte inferior; de acuerdo con Bernoulli, esta diferencia de presiones conlleva una diferencia

de velocidades.

Sustentacion

Arrastre

Figura 7. Generacién de sustentacion y arrastre.

Observando la Figura 8, si dividimos el flujo en dos formando lineas horizontales en cada
uno de los extremos del perfil, considerando la conservacién de masa y, asumiendo que el
aire es incompresible, el flujo masico debe ser constante en cada una de las entradas y salidas
del paso del flujo. Si alguna entrada o salida se vuelve més pequeiia, la velocidad del flujo

debe incrementar en esa regién para mantener el flujo méasico constante (Eastlake, 2002).
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Figura 8. Flujo alrededor de un perfil aerodinamico (MIT, 2017).

Para el caso del perfil aerodinamico, en la parte superior del mismo el flujo se estrangula, lo
que implica que tenga mayor velocidad y, por el principio de Bernoulli, se tendra menor
presién. Por el contrario, en la parte inferior, donde los extremos del flujo son méas amplios,

la velocidad menor y, por ende, la presién es mayor, generando asi sustentacion.

FACTORES QUE AFECTAN LA SUSTENTACION
Debido a que todo lo que se necesita para producir sustentacion es la deflexion del flujo de
aire, hay muchos factores que pueden afectar su generacién y se pueden agrupar en tres

grandes categorias:

1. Asociados al objeto: geometria y tamano del ala, perfil aerodindmico, relacién de la
envergadura y area del ala.

2. Asociados al movimiento del objeto a través del aire: velocidad del aire y angulo de
inclinacién del objeto respecto al flujo.

3. Asociados al aire: viscosidad, densidad y compresibilidad del aire. (NASA, 2014)

Caracteristicas Generales
Los perfiles aerodinamicos poseen caracteristicas geométricas (Figura 9) que a su vez varian

las propiedades aerodindmicas de los mismos.
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Figura 9. Parametros geométricos de un perfil aerodindmico (Sadraey, 2013).

La curvatura de un perfil usualmente es positiva, de manera que la presion en el extrados es
menor que en el intradds. Esto es debido a que el aire fluye a mayor velocidad en la superficie
superior que en la inferior, y conforme el angulo de ataque aumenta, la diferencia de presiones

se vuelve mayor (Sadraey, 2013), como se observa en la Figura 10.

Loeme Sl

(a) (b)
Figura 10. Distribucién de presiones: (a) Angulo de ataque pequeiio; (b) Angulo de

ataque grande (Sadraey, 2013).

La localizacién de las fuerzas resultantes que actian sobre el perfil aerodinamico se llama
centro de presiones (Cp) y depende de la velocidad de la aeronave, ademés del dngulo de
ataque. Conforme la velocidad del aviéon aumente, el centro de presiones se desplaza hacia
atras, mientras que a baja velocidades la localizacion del Cp esta cerca del borde de ataque

(Sadraey, 2013).
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Figura 11. Desplazamiento del Cp (Sadraey, 2013).
El sistema de fuerza y momento de un ala se puede especificar completamente por la
sustentacién y el arrastre, mas un momento actuando a través de un punto de estabilidad,
llamado Centro aerodindamico (Ca), el cual tiene un impacto importante en la estabilidad y

control de la aeronave (Sadraey, 2013).

Figura 12. Sistema de Fuerza y Momento en el Ca (Sadraey, 2013).

Para un rango de dngulos de ataque, entre +10°, el Ca se encuentra a una distancia entre el
23% y 25% de la cuerda atras del borde de ataque del perfil (Fernandez Roque & et al.,
2012).
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Dependiendo de la funcién principal de la aeronave, los componentes de la misma pueden
variar, sin embargo, hay partes esenciales que forman al avién y permiten su correcto

desemperfio, las cuales se mencionan en la Tabla 1.

Tabla 1
Partes de un avién
Parte Funcion
Alas Generan sustentacion
Flaps Aumentan la sustentacién o arrastre
Alerones Permiten el alabeo

Estabilizador vertical
Timén

Estabilizador horizontal
Elevadores

Tren de aterrizaje

Fuselaje

Sistema de propulsion

Controla la guinada

Cambia la guinada

Controla el cabeceo

Cambia el cabeceo

Proporciona soporte en el despegue y el
aterrizaje, y permite el desplazamiento en tierra
Mantiene todas las partes juntas y transporta la
carga

Proporcionan empuje

Alas

Hélice

Spinner

de seguridad

Tren

frontal

Empenaje

Elevadores

Tren

principal

Figura 13. Ubicacién de las partes de un avién (Hobby Gulf Inc., 2014).
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FEM

El Método o Anélisis de Elementos Finitos (FEM o FEA) es un método numérico para
resolver problemas de ingenieria y fisica. La solucién analitica de estos problemas
generalmente requiere resolver Ecuaciones Diferenciales Parciales (EDP) con valores de
frontera, mientras que la formulacién del método de elementos finitos ofrece una solucién

aproximada a estas ecuaciones (Logan, 2012).

Esta aproximaciéon se realiza mediante el método de Galerkin, el cual consiste en construir
una integral del producto interno del residual y las funciones de ponderacién y establecer la
integral igual a cero, es decir, es un procedimiento que minimiza el error de aproximacién
mediante el ajuste de funciones de prueba en la EDP. El residual es el error causado por las
funciones de prueba y las funciones de ponderacién son funciones de aproximacion
polinomiales que proyectan el residual. El proceso elimina las derivadas espaciales de la EDP,
aproximandolas localmente con un grupo de ecuaciones algebraicas para problemas en estado
estable o un grupo de ecuaciones diferenciales ordinarias para problemas transitorios (Rao
& et al., 2016). El grupo de ecuaciones algebraicas que se obtienen en el caso de problemas
en estado estable se resuelven usando métodos de algebra lineal, mientras que los grupos de
ecuaciones diferenciales ordinarias que implican los problemas en estado transitorio se
resuelven por integracién numérica usando técnicas como el método de Euler o Runge-Kutta

(Rao & et al., 2016).

Posteriormente estas ecuaciones se recombinan en un sistema global de ecuaciones y los
resultados son obtenidos considerando los valores iniciales del problema original. El sistema
global de ecuaciones se genera de las ecuaciones de elementos a través de transformaciones

de coordenadas de los nodos locales de subdominios a los nodos globales del dominio.

CFD
La dindmica de fluidos computacional (CFD) es una rama de la mecénica de fluidos que

utiliza analisis numérico para resolver y analizar problemas que involucran el flujo de fluidos
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(Andreescu & Clenci, 2016). Las computadoras se usan para efectuar los calculos requeridos

para simular la interaccién de fluidos con superficies definidas por las condiciones de frontera.

La base tedrica de todos los problemas de CFD es la ecuacién de Navier-Stokes que define
el comportamiento del flujo del fluido.

ou ) (1)
p (a +u-Vu) =-Vp+uV-u+pg

Para resolver un anélisis de dindmica de fluidos computacional se siguen generalmente los

siguientes pasos:

1. Importar la geometria a analizar la cual puede realizarse utilizando un programa para
modelado CAD
Discretizar el dominio del analisis, es decir, el volumen del fluido
Definir el modelado fisico

4. Establecer las condiciones de frontera

Una vez terminado el preprocesamiento, la simulacion comienza y las ecuaciones e resuelven

iterativamente como flujo en estado estable o transitorio (Altair, 2016).

Aunque existen diversos métodos de discretizaciéon para resolver las ecuaciones de la
dinamica de fluidos, hay tres de gran relevancia por su amplio uso dentro del campo de la
dindmica de fluidos computacional, que son el método de diferencias finitas, el método de

volumen finito y el método de elementos finitos.

Diferencias finitas

Consiste en transformar las ecuaciones del dominio en forma diferencial, usando la expansién
de las series de Taylor para reescribir las derivadas parciales de una variable como las
diferencias entre valores de dicha variable en varios puntos en el tiempo o el espacio. Con
este método se obtiene une ecuacién algebraica por nodo en la malla formando, en conjunto,

un sistema de ecuaciones algebraicas lineales (Ashgriz & Mostaghimi, 1998).
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Elementos finitos

Para este método, el dominio del fluido se divide en sub-dominios finitos conocidos como
elementos. Las ecuaciones del dominio se resuelven para cada uno de los elementos y la
solucién general se obtiene al ensamblar las ecuaciones individuales. Como se mencioné en
el apartado anterior, las ecuaciones del dominio se aproximan a una solucién polinomial con
un residual mediante diversos métodos, principalmente se usa el método de Galerkin (Ashgriz

& Mostaghimi, 1998).

Volumen finito

Actualmente es el método més utilizado en CFD y la razdn es que puede resolver dificultades
que los otros dos métodos anteriores presentan. Consiste en definir las ecuaciones de dominio
en forma integral y dividir el dominio en voltmenes de control finitos y contiguos y las
ecuaciones de conservaciéon se aplican a cada volumen de control (Ashgriz & Mostaghimi,

1998).

El mayor reto en el andlisis computacional de flujos es obtener un modelo capaz de predecir
cantidades de interés (presiones, velocidades, etc.) para disefiar correctamente el sistema en
estudio, no obstante, la complejidad de esto es enorme considerando las escalas de trabajo,
los costos computacionales y la no linealidad de las ecuaciones del dominio. Es por ello que
se han desarrollado modelos simplificados que atienden ciertos fenémenos en especifico y, a

su vez, eliminan las no linealidades presentes en las ecuaciones.

Modelos comunes para la ingenieria

En un flujo turbulento, la presién y las velocidades se deben dividir en una parte promedio
y una fluctuante que, al ser promediadas, se obtienen las ecuaciones de Navier-Stokes con
Reynolds Promedio (RANS por sus siglas en inglés). Sin embargo, estas ecuaciones ain
presentan no linealidad por el término denominado esfuerzo de Reynolds (R;j:—m)
(Andersson & et al., 2012) y éste se debe manejar como una funcién del flujo promedio para

remover la parte fluctuante de la velocidad.
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Joseph Boussinesq introdujo el concepto de viscosidad de turbulencia para solucionar el
problema anterior al relacionar los esfuerzos y flujos de turbulencia con los esfuerzos y flujos

moleculares para cerrar el sistema de ecuaciones (Bertin & et al., 1992).

T 10uy 2 (2)
Rjj= -pu;u; =2y (Sij' ga_xk 6ij) -5 PKS;

Donde R;; son los esfuerzos de Reynolds, S;; es el tensor de deformacion, ur es la viscosidad

de turbulencia, k es la energia cinética de turbulencia y &ij es la delta de Kronecker.

Por otra parte, Ludwig Prandtl introdujo el concepto adicional de longitud de mezcla, junto
con la idea de capa limite que implica que conforme el flujo se aleja de las paredes, la

viscosidad debe variar.

—12 (3)

du . . . . . . s
Donde 3y €5 la derivada parcial la velocidad de la corriente (u) con respecto a la direccién

normal de la pared (y) y L. es la longitud de mezcla (Doshi & Hill, 1970).

Tabla 2
Modelos de turbulencia de la ingenieria moderna (Baker, 2008)
Modelo Descripciéon
S-A (Spalart-Allmaras) Resuelve una ecuacion de conservacion para la

viscosidad de turbulencia. Este modelo fue
disenado especificamente para aplicaciones
aeroespaciales que involucran flujos con paredes
en sus alrededores.

K-€ (K-epsilon) Es un modelo de dos ecuaciones de
conservacién que se enfoca en los efectos de k y
su tasa de disipacién (&). Converge en la
mayoria de los casos, aunque sélo es valido
para flujos completamente turbulentos.

K-0) (K—omega) El modelo intenta predecir la turbulencia con
dos ecuaciones diferenciales parciales para dos
variables, k y © que es la razén especifica de
disipacién de k.

SST (Transporte de esfuerzo Es un modelo robusto de dos ecuaciones de

viscosidad de turbulencia que combina el

cortante) modelo k-omega, y el k-epsilon de manera que
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el k-omega es usado en la parte interna de la
capa limite y usa k-epsilon en el flujo libre de
cortante.

RSM (Modelo de la ecuacién de Es el modelo méas completo para calcular la
turbulencia y presenta una solucién precisa

esfuerzo de Reynolds) para flujos complejos de simular, aunque usa

muchos recursos computacionales pues resuelve
ecuaciones adicionales para los seis esfuerzos de

Reynolds independientes.

La optimizacién es un proceso matemaético utilizado para encontrar el valor maximo y
minimo de una funcién multi-variable sujeta a un conjunto de restricciones (Random House,

Inc., 2017).
Para establecer un problema de optimizacion estructural se debe definir (Altair, 2016):

1. Variables de diserio, que son los parametros, propiedades o elementos que se pueden
modificar para conseguir el comportamiento deseado (generalmente un componente
o una fraccién de algiin componente), respuestas, restricciones y funcién objetivo.

2. Respuesta, que es una medida de un resultado caracteristico del sistema modelado

3. Restriccion, siendo éste un limite numérico (superior o inferior) aplicado a una
respuesta. Este puede ser determinado por normas, requerimientos del Proyecto o
por limitaciones computacionales o fisicas (E, v, a, p, p).

4. Objetivo es un indicador no numérico para el resultado final de la optimizacién.

Existen tres tipos principales de optimizacién estructural que son de tamano, de forma y de

topologia (Larsson, 2016).

En la optimizacion de tamano, la variable de diseo representa un espesor estructural que
puede ser variado. El espesor 6ptimo minimiza algunas propiedades fisicas como la energia
de deformacion (compliance) o la deflexion, mientras la restricciéon de equilibrio debe ser

cumplida.
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Por otra parte, en la optimizacion de forma la variable de diseilo representa el limite de las
respuestas. En este caso, el limite del dominio puede variar de manera que algunas

propiedades fisicas se vean minimizadas.

Finalmente, en la optimizacion de topologia la variable de disefio representa la conectividad
del dominio y se busca una localizacién 6ptima de material donde el dominio se divide en

vacio y elementos solidos por una discretizacién por elementos finitos.

INTERPOLACION DEL MATERIAL EN LA OPTIMIZACION TOPOLOGICA
Matematicamente podemos decir que se busca un subconjunto 6ptimo Qmat < €2, donde €2
es el espacio de disetio. La variable de disefo es representada por el vector de densidades p
y contiene las densidades por elemento pe. El tensor de rigidez local E puede ser formulado
al incorporar p en la formulacién

E(p) = pE? (4)

{1 sie € Qpat

Pe 0 sieeQ\ Q.

Y una restriccion de volumen:

f pdQ =Vol(Qp.) <V (5)
Q

V es el volumen del espacio de disefio inicial. Cuando pe = 1 consideramos que el elemento
esta lleno, mientras que cuando pe = 0 el elemento se considera vacio. Para utilizar una
solucién de gradiente, la ecuacion E(p) debe ser formulada como una ecuacién continua para

que la funcién de densidad sélo pueda tomar valores entre 0 y 1 (Bendsoe & Sigmund, 2004).

El método més comiin para solucionar el problema es el método SIMP (Material Sélido

Isotrépico con Penalizacién y la funcién de densidad se reescribe como:
E=p"E’, pelpmnll, p>1 (6)

Donde p es la penalizaciéon a los elementos con densidades intermedias para alcanzar 0 o 1,

pmin es la densidad més pequena para evitar singularidades.

Para el caso de la optimizacién topologica, el problema queda definido como:
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4 0<p<1
ksujeta a restriccion de respuesta
restriccion de manufactura

P - TSN

Figura 14. Optimizacién topoldgica (Olason & Tidman, 2010).
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CAPITULO 3

DISENO Y RESULTADOS

PARAMETROS INICIALES

El niimero de alas a usar depende de la misién final del UAV; tedricamente se pueden usar
tantas alas como el disefiador decida, sin embargo, el uso de mas de tres alas resulta

complicado de manufacturar y generalmente implica aplicaciones con acrobacias (Sadraey,

2013).

La aeronave actual constard de una sola ala, puesto que no realizara actos acrobaticos y su

fabricacién serd menos costosa.

R

Monoplano Biplano

Triplano

Figura 15. Diferentes configuraciones de niimero de alas (Aquila Aeromodelismo, 2017).

El segundo parametro por definir es la posicion vertical de las alas respecto a la linea central
del fuselaje, en donde se tienen cuatro diferentes configuraciones que presentan diversas

ventajas y desventajas, las cuales se mencionan en la Tabla 3.

Tabla 3
Ventajas y Desventajas de diferentes configuraciones alares (Sadraey, 2013)
Ventajas Desventajas
Alta = Aumento en la zona de = Tiene un area frontal mayor, con lo
almacenamiento que aumenta el arrastre
= (Carga y descarga sencilla = Implica el diseno de un tren de
=  Mejor maniobrabilidad al tener el aterrizaje mas largo, aumentando el
centro de gravedad debajo del ala peso general
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Aumenta el efecto diedro, con lo que
mejora la estabilidad

Presenta un control lateral menor

cuando se tiene mayor estabilidad

= Aporta mas sustentacién que otra dindmica
configuracién
Baja = Mejor desempeiio en despegue al Genera menor sustentacién
generar efecto suelo La carrera de despegue es mayor al
= Menor area frontal, lo que disminuye tener velocidad de pérdida mayor
el arrastre El efecto diedro afecta el desempeno
= Mayor control lateral que con un ala del aterrizaje y la estabilidad
alta dinamica lateral.
Media = Este tipo de ala es Manufactura es complicada al
aerodindamicamente mas eficiente. atravesar por completo el fuselaje
= Presenta menos arrastre pues hay Disminucién del espacio en la zona
menor area frontal. de carga
El peso de la aeronave es mayor
porque es necesario reforzar la unién
del ala con el fuselaje
Parasol = Presenta las mismas ventajas de un Requiere uniones con el fuselaje y la

ala alta

estructura se vuelve mas pesada

Genera mayor arrastre

Ala baja

Ala media

Ala Alta

Ala Parasol

Figura 16. Posicién vertical del ala (Aquila Aeromodelismo, 2017).

Considerando lo anterior, el ala serd posicionada como parasol pues facilita la carga y

descarga, produce un mejor desempeilo en el vuelo al aumentar la estabilidad y

maniobrabilidad de la aeronave y, sobre todo, porque produce la mayor fuerza de

sustentacion.

Principalmente podemos clasificar la forma alar en relacién con la velocidad de vuelo que se

lleve a cabo: baja y alta velocidad; en la Tabla 4 podemos ver la configuracion alar para

vuelos de baja velocidad que son los de interés para esta tesis.
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Tabla 4

Clasificacion de las alas de vuelo a baja velocidad (Sadraey, 2013)

Alta sustentacién y adecuada
estabilidad

Elevada resistencia al avance pues en la
punta del ala se generan torbellinos
Mantiene un peso innecesario en la zona

de punta de ala

Mayor rigidez que un ala rectangular e
inferior resistencia al avance

Mejor maniobrabilidad de la aeronave
Mal comportamiento durante la pérdida
de sustentacién, sin embargo, esto se
puede solucionar dando angulos de
ataque diferentes a cada uno de los
perfiles que componen el ala

Rectangulares
Vuelo de
baj a Trapezoidales
velocidad

Elipticas

Permite mayor maniobrabilidad y buena
sustentacion

Ofrece menor resistencia aerodindmica
inducida en el vuelo subsénico
Dificultad de fabricacién

Estrecho margen de aviso antes de
entrar en pérdida

Tedricamente la mejor configuraciéon de planta alar es la eliptica debido a sus beneficios

aerodinamicos como alta sustentaciéon y bajo arrastre, sin embargo, se decidié utilizar una

configuracién trapezoidal puesto que la manufactura es mas sencilla, ademas de que requiere

menos superficies de forma para conseguir la geometria final, haciendo el ala mas ligera.

-

Rectangular

Trapezoidal Eliptica

Figura 17. Formas de alas ideales para vuelo de baja velocidad.
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PESO DE CARGA EN EL VUELO

En la primera iteracién de disefio de la aeronave, se finalizé con un peso total sin carga ni
componentes electrénicos de 5.39 [kg], rebasando en un 67% el peso de diseno establecido,
por lo tanto, se decidi6 redisefiar los sistemas estructurales (alas, empenaje, fuselaje y tren
de aterrizaje) de manera que el peso de la primera iteracion se redujera lo mas posible y
cercano a los 2[kg] o 3[kg], ya que ese es el peso promedio de los aviones RC en la competencia

en la categoria regular.

De los resultados de competencias pasadas, se sabe que el peso maximo que se ha cargado
bajo este reglamento es de 15.83 [kg] (SAE International, 2017), por lo que se determiné un
peso maximo de carga 1til de 17[kg]. Por otra parte, el peso inicial del avién es la suma del
peso de los componentes electrénicos y sistemas del avién, dando un total de 4.59 [kg], que,

en conjunto con el peso de la carga util, resulta en un peso total maximo de 21.59 [kg].

PERFIL AERODINAMICO
La seleccion del perfil implica que las condiciones a las que se somete el avion durante el
vuelo son ampliamente conocidas. En general, la seleccién del perfil sigue los siguientes

criterios:

Coeficiente maximo de sustentacion (Cliuax)
Coeficiente minimo de arrastre (Cdu)

Mayor relacién L-D ((Cl/Cd) max)

Mayor pendiente de la curva de sustentacion (Clomax)

U = W N~

Coeficiente de momento de cabeceo (cercano a cero) (Cm)

Para comenzar a analizar los perfiles, se calculé el niimero de Reynolds a una velocidad de
crucero de 12.5[m/s] (Gutiérrez & Morales, 2008), y una viscosidad cinematica del aire de
1.49¢-5 [m?/s], esto a 217[m] (The Weather Channel, 2015) ya que Van Nuys presenta dicha
altitud. También se consideré una cuerda media aerodindmica de referencia de 0.46[m], esto
por restricciones de manufactura, ya que las tablas de madera balsa donde se fabricarian las
costillas del perfil miden 0.91[m] y se espera obtener dos costillas por tabla.

MAC-V (8)
9

Re=
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o 0.46[m]-12.5 [%]

2
1.49¢e5 [ m—]
S

Re=382,772

Con el dato anterior (redondeado a 400,000 para fines de practicidad en céalculos) se
obtuvieron las propiedades aerodindmicas de diferentes perfiles que tienen un buen
comportamiento a bajos nimeros de Reynolds de la base de datos del grupo de Aerodinamica
Aplicada (Airfoil Investigation Database, 2015), siendo el mejor de todos, el perfil S1223 el
cual tiene el mayor coeficiente de sustentacién, asi como la mejor relacion CL/CD (Tabla
5).

Tabla 5
Propiedades del perfil 51223

Perfil
Espesor Curvatura Crmsxa0000  Cpbmmatonooo CL/ Comaxasoo000  Criadooooo  Cwraooooo
Aerodinamico

S1223 12.1 8.7 2.33 0.0145 91.95 1.73 -0.187

WI\I'L\\I\III|IIII\\\\‘IIIIII\\l\\\IIIIIl\\I\\II\I—IIIII\\I\IIIIIIl\\\\\IIIl

0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.8 0.7 0.8 0.9 1.0

Figura 18. Perfil S1223.

DIMENSIONAMIENTO DEL ALA
Para determinar las dimensiones finales del ala partimos de la ecuacién de levantamiento,

definida como:

o pV2SCL3p (9)
2

Donde p es la densidad del aire, V es la velocidad crucero, CLsp es el coeficiente de

sustentacion del ala y S es el area proyectada del ala, la cual se define como:
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S=b-MAC (10)

Donde b es la envergadura del ala y MAC es la cuerda media aerodinamica.

Los dos parametros anteriores también se relacionan por medio de la razén de aspecto,

definida como:

AR=—— (11)

Por lo que el area podria redefinirse como:

b2

S:ﬁ

Sustituyendo en la ecuacién de levantamiento:

L= szbZCL3D
~ 2AR
Por otra parte, el CL del ala (CLsp) varia respecto al CL del perfil (Clsp) pues los andlisis
de perfiles aerodindmicos se realizan considerando un ala infinitesimal, y al tener en la
realidad un ala finita, las propiedades aerodindmicas se ven afectadas (Sadraey, 2013). La
manera en que ambos coeficientes se relacionan se describe mediante la ecuacion:
CLZD (12)

~ T CLyp
1+ mAR

Sustituyendo nuevamente en la ecuaciéon de levantamiento obtenemos:

_ pVZbZCLZD

" 2AR (1+ ﬁlj‘fﬁ)

Considerando que el levantamiento equivale al peso méximo de vuelo, es decir, los 21.59 [kg]
establecidos, que la densidad es de 1.19[kg/m?], y asignando una envergadura de 2.5[m],

obtuvimos que la razén de aspecto necesaria es de 5.71.

27



Sustituyendo los valores calculados y asignados, se determinaron las dimensiones y

parametros restantes, los cuales se resumen en la Tabla 6.

Tabla 6
Resumen de las propiedades aerodinamicas y geométricas del ala

Parametros Valor

W 21.59[kg]
b 2.5[m]

Ve 12.5 [m/s]
Re 382,772
Clyp 2.33

AR 5.71

S 1.095[m’]
MAC 0.44[m]
Clsp 2.06
ALERONES

La funcién primaria de un alerén es el control lateral de la aeronave, y en el proceso de
diseno se consideran cuatro pardmetros: area de la superficie del alerén (Sa), relacién
Cuerda/Envergadura del alerén (Ca/ba), deflexiéon méxima positiva y negativa (£5Amax)

(Gudmundsson, 2011).

Como datos de referencia, los valores tipicos de los pardmetros anteriores se encuentran en

la Tabla 12.

) A down

(b)
Figura 19. Geometria del alerén. (a) Vista superior del ala y del alerén; (b) vista
lateral del ala y del alerén (Sadraey, 2013).

28



De los valores recomendados en la Tabla 12, se tomaran los limites superiores de los rangos
para que las fuerzas de estabilidad lateral sean las mayores posibles y controlar el avién en
vuelo no resulte tan complicado, teniendo asi que las dimensiones del alerén serdn las

mostradas en la Tabla 7.

Tabla 7
Dimensiones de un aleréon
Parametro Valor
Sa = 0.12-0.55[m? = 0.066[m?]
ba = 0.4-1.25[m] = 0.5[m]
Ca = 0.066[m?/0.5[m] = 0.131[m]

CALCULO DE LAS CUERDAS Y TORSION GEOMETRICA
Para determinar el valor de la cuerda raiz (Cr) y la cuerda de las puntas (Ct) se realizé en
primera instancia un analisis CFD, de manera que se pudiera tener conocimiento de las

propiedades del ala previas al cambio de geometria a trapezoidal.

Dicho anélisis se realizé con la paqueteria AcuConsole para un flujo turbulento, resolviendo
con el modelo Spalart-Allmaras puesto que este estd diseniado para andlisis con bajo niimero
de Reynolds ademas de que fue desarrollado precisamente para aplicaciones aerodindmicas
(Frei, 2017), y considerando los pardmetros antes mencionados de velocidad, propiedades de

materiales y condiciones de frontera.

Los resultados del analisis demostraron que un ala rectangular con los pardmetros asignados
solamente proporciona una sustentaciéon de 108.18[N] y una fuerza de arrastre es de 21.66[N],
por lo que se decidié no sélo aplicar la forma trapezoidal, sino también agregar una torsién
geométrica, que consiste en ir variando los dngulos de ataque de los perfiles de manera que

las propiedades aerodindmicas se vean mejoradas.

Para establecer la forma trapezoidal del ala, se sabe que la cuerda media se define como

(Roskam & Lan, 1988):

2 (A2+A+1 (13)
MAC==C,|———
3 r( A+1 >
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Donde Cr es la cuerda de raiz y A es la razén de conicidad del ala. A su vez, estas dos definen

la cuerda de punta (C;) como:

G (14

Considerando una razon de conicidad de 0.333 para mantener la manufacturabilidad del ala,
se calculé una cuerda de raiz de 0.607[m], mientras que la cuerda de la punta resulté de

0.202[m].

En lo que respecta a la torsién geométrica, dentro de la paqueteria HyperMesh se hicieron
modificaciones al modelo previo mediante HyperMorph, asignando un aumento en el angulo
de ataque en los perfiles de raiz que se establecié como una variable de diseflo cuyo rango
iba de los 0° hasta los 5°. Posteriormente dentro de HyperStudy, que es una herramienta
para disefiar experimentos, se realizd una optimizacion de forma para determinar cudl era el
punto 6ptimo de la torsién, donde los objetivos fueron disminuir el arrastre vy,
principalmente, maximizar la sustentacién usando un modelo GRSM (Global Response
Search Method) el cual es un método de optimizacién multi-objetivo que explora la relacion
entre las variables de disefio y las respuestas generando disefios en cada iteracién que buscan
una respuesta global 6ptima. Es recomendable para andlisis que consumen mucho tiempo
pues cada disefio generado en la iteracién en turno se puede resolver en paralelo (Altair,

2016).

Al terminar las 50 iteraciones se obtuvo que el punto ideal de torsién eran 5°, lo cual era de

esperarse dado que en ese angulo se encuentra el coeficiente ideal CL/CD.

Con las nuevas especificaciones geométricas, la fuerza de sustentaciéon incrementd hasta
202.43[N], es decir, 87.12%, y la fuerza de arrastre, aument6 hasta 30.01[N] (38.50%), lo cual
es normal debido a que siempre que aumente la sustentaciéon, implicitamente aumentara el

arrastre.

30



OPTIMIZACION TOPOLOGICA
El ultimo paso del disefio consiste en la reduccién de peso mediante la aplicacion de una

optimizacién topoldgica.

PROCEDIMIENTO

Creacion del espacio de diseno

Utilizando CATIA se realizé el modelo del ala completa con el MonoKote y la distribucién
de las costillas, las cuales varian sus dimensiones dependiendo de su localizacion a lo largo
de la envergadura, sin embargo, todas tienen un espesor de 0.00635[m] (espesor de las tablas
para su manufactura) y un barreno al 25% de la cuerda por donde pasa el larguero de

ensamble.

|
T
¥

Figura 20. Modelado CAD de las costillas y MonoKote.

0

Figura 21. Costillas con barreno para larguero.



Modelado de elementos finitos
El modelo realizado en CATIA se exportd a la paqueteria HyperMesh 2017.2 para configurar

el modelo de elementos finitos.

Mallado

Para simplificar el problema, y considerando que las costillas son simétricas, se obtuvo una
superficie media de las mismas para hacer un andlisis con elementos 2D triangulares. El
MonoKote también se modeld como una superficie y se mall6é con elementos 2D triangulares,

manteniendo la conexién con la malla de las costillas.

Figura 22. Costillas 2D.

Espactos de diseno

Para la optimizacién se necesitan definir principalmente dos zonas: el espacio de disefio y el
espacio de no disefio. El primero es el que serd utilizado para realizar la optimizacién
topoldgica y para este caso se formé por los elementos internos de las costillas, a excepcién
de aquellos que se encontraban alrededor del barreno, y como espacio de no disefio se designé

al MonoKote y el resto de los elementos del ala (Figura 23).

Figura 23. Espacio de disefio (azul) y no diseno (verde) en una costilla.
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Cargas y restricciones

Casos de carga

En general, los aviones realizan unas operaciones basicas durante el vuelo, que son: despegue,
subir, planear, virar, maniobrar descender y aterrizar. Los casos de carga dependen
directamente de la fase de vuelo en la que se encuentre el avién, sin embargo, los puntos mas

importantes son el caso crucero (planeo) y el de pérdida (despegue y aterrizaje).

Velocidad crucero

Esta velocidad se alcanza durante el planeo, cuando el avién tiene equilibradas las fuerzas
aerodinamicas: L=W y D=T, y se encuentra en un rango de 11 a 14 [m/s] (Gutiérrez &

Morales, 2008).

Velocidad de pérdida

El estado de pérdida es aquél en el que se sobrepasa el dngulo de ataque que proporciona la
maxima sustentacion, y la fuerza de sustentaciéon comienza a decrecer rapidamente. Este
fenémeno no depende directamente de la velocidad del aeroplano, pero si de la geometria del

perfil, la superficie alar, la configuraciéon de las alas, entre otros factores.

Un aeroplano puede entrar en pérdida principalmente en las maniobras de despegue y de
aterrizaje, debido a que se necesita un mayor angulo de ataque para crear la suficiente fuerza
de sustentacién para elevar el aeroplano o para lograr un buen aterrizaje. La velocidad
asociada al acercarse al angulo critico se denomina velocidad de pérdida y conlleva mayores

solicitaciones en las alas.

Para el calculo de esta velocidad, se necesita conocer el coeficiente de sustentacién maximo
del ala (CLjpmix), v, tomando en cuenta que el avién transporta el peso méximo, la
sustentaciéon debe ser equivalente a este: L=W, por lo tanto, de la ecuacién de sustentacién

sustituimos ambos valores:
1
W= E 'p'VZ'S'CISDméx (15)

Donde p es la densidad de aire, S es la superficie alar y V es la velocidad de pérdida

(Carmona, 2015). Despejando la velocidad obtenemos:
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2-W
p'S'C13Dméx

Para conocer la distribucién de presiones en ambos casos de carga, se realizd un analisis CFD
considerando la velocidad de crucero de 12.5[m/s| (Figura 24). En el caso de la velocidad
de crucero, el dngulo de ataque se considerd de 0°, mientras que en el de pérdida se varié el
adngulo hasta 15° para conocer el coeficiente de sustentacién méxima que resulté de 2.81 a
10°. Sustituyendo los valores conocidos y el coeficiente méximo de sustentacién se obtuvo

que la velocidad de pérdida es:

. . m
v 2:2159[kg]-9.81|™/ ;|

1.19 [kg/m3] 1.095[m?2]-2.81

V,=10.71[M/]

Con la velocidad y angulo de pérdida se realizé otro analisis CFD para obtener la distribucién
de presiones en este caso (Figura 24). Al comparar ambos casos de carga, observamos que
las presiones que actiian sobre el ala son similares en estas dos condiciones, sin embargo, las
presiones son mayores en la condicién de planeo variando del 11.86% al 48.83% respecto a
las de pérdida. Por lo anterior, las presiones que se utilizaron para la optimizacién fueron las

de crucero.

Contour Plot Contour Plot
Pressure [Pal Pressure [Pa]

g 101.712E+03 g 101.523E+03

I: 101.641E+03 I: 101.470E+03
101.570E+03 101.416E+03

— 101.499E+013 — 101.363E+03

— 101.428E+03 — 101.309E+03

— 101.357E+03 — 101.2686E+013

— 101.285E+03 — 101.202E+03
101.214E+403 1011496403
101.143E+03 101.096E+03
101.072E+03

101.042E403

Max = 101 712EH13
MNodes 4073
Min = 101.072E+03
Modes 14930

Max = 101 623E+13
Nodes 4726
Min = 101.042E+03
Nodes 15191

by

?/———E-X F@-x

Figura 24. Distribucién de presiones en estado crucero (izquierda) y de pérdida
(derecha).
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Restricciones

Para completar las condiciones de frontera de nuestro problema, se restringieron los
desplazamientos X y Y de los nodos de las uniones de los perfiles con el larguero, es decir,

los que conforman el barreno por donde pasa dicho larguero.

Figura 25. Restricciones de movimiento en una costilla alar.

Materiales y propiedades

Los materiales de disefio utilizados para esta optimizacién fueron madera balsa para las
costillas y MonoKote, el cual es un plastico adherible a los perfiles, para el recubrimiento;

las propiedades de ambos materiales se presentan en la Tabla 8.

Tabla 8
Propiedades de la madera balsa (Newaz & et al., 2016) y MonoKote (Hobbylinc, 2017).
Propiedad Balsa MonoKote
Exx 688.03
E Eyy [MPa] 32.60 172.37
E.. 32.60
Vyx 0.007
\ Vax 0.007 0.3
Vzy 0.479
p [kg/m?| 90.98 346

Las propiedades de los componentes fueron PSHELL que corresponde a un elemento 2D

asignando un espesor de 0.00635[m], sin embargo, esta propiedad s6lo admite materiales
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isotrépicos, por lo que la configuracién de la madera balsa se redefinié considerando

Unicamente las propiedades sobre el eje Y que es la direccién de interés.

Tipo de andlisis
En los resultados no se esperan grandes deformaciones en los perfiles y se consideran las

cargas constantes durante el vuelo, por lo que se realizé un anélisis lineal estatico.

Variables de diserio

Las variables més importantes en la optimizacién son conformidad ponderada (weighted
compliance) y fraccién de volumen (volumen fraction), debido a que con esta metodologia se
busca encontrar un patrén estructural que sea ligero y rigido, por lo tanto, al minimizar la
conformidad se aumenta la rigidez al ser inversamente proporcional a esta. A su vez se definié

un limite en la fraccién de volumen de 0.25 para el nuevo espacio de disefio.

Resultados de optimizacién y ajuste de geometria

Posterior a 18 iteraciones, se obtuvo el nuevo espacio de diseno, sin embargo, este resultado
obtenido no es manufacturable y se realizé un ajuste de geometria para especificar el diseno
final. Dicho ajuste se efectud respetando un espesor minimo de 5[mm)] para los miembros
internos de la costilla, y las secciones que presentaban espesores menores a ese valor, se
unieron en una sola zona continua. Por otra parte, se mantuvo un espesor mayor en la zona
de unién con el larguero debido a que en esa zona se tiene una concentracién mayor de esfuerzos. En

la Figura 26Figura 26. Resultados de la optimizacion topolégica y su ajuste geométrico

se muestra el espacio de disefio obtenido directamente del programa y el ajuste de disefio

final que es manufacturable para las costillas 1,3,5,7,9 y 11.
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Figura 26. Resultados de la optimizacion topolégica y su ajuste geométrico

Analisis del nuevo espacio de diseno
El dltimo paso en el disefio de las alas es reanalizar el espacio de disefio ajustado a

manufactura ya que este debe satisfacer los requerimientos de disefio establecidos

inicialmente.

Efectuando este andlisis, corroboramos que el nuevo espacio de disefio no sobrepasa el
esfuerzo de cedencia del material que es de 25[MPa), teniendo como esfuerzo maximo en los

perfiles 263.33[kPa).

Contour Plot

Element Stresses (2D & 3D)(vonMises, Max) \
Analysis system
t 263.325E+03

234 DBEE+03

=— 204.808E+03 \N
— 175.550E+03
— 14B6.292E+03
T 1M7.033E+03
T 87.775E+03
5 G8.517E+03
I: 20.258E403
1.609E-3
hax = 263 325E+03
2D B40976S

Win = 1.B09E-3
2D 2079915 /ﬂm

Figura 27. Esfuerzos[Pa] en el disenio final del ala.

En lo que respecta a las deformaciones, se observé que, en algunos de los redondeos de las
zonas creadas en la optimizacién topolégica, el valor presente sobrepasaba el limite
establecido como deformacién plastica, llegando hasta el 0.62%, sin embargo, el MonoKote
no es completamente rigido y en este modelo se manejé como tal, lo que causdé que algunas

zonas se deformaran de més cuando la presién era aplicada.
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Figura 28. Deformaciones en el ala.

Finalmente, en lo que referente a los desplazamientos, se observé que las puntas del ala se
desplazan 1.28[mm]| cuando se encuentra en vuelo crucero, lo cual es légico puesto que en el

ala se estd generando sustentacion y el centro esta fijo al fuselaje.

Contour Plot
Displacement(Mag)
Analysis system

g 1.218E3
l 1.083E-3
=— 947 348E6
— 81201366
— B7GE.E77ER
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= Z70E71ES
I: 13533566
0.000E+00
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Min = 0.000E+00
Grids 2926326

Figura 29. Desplazamientos[m] en el ala final.

En otros aspectos del espacio de disefio final, se aprecié una disminucién del 48.2% del peso
inicial de las costillas, pasando de un peso total de 0.303[kg] a 0.157[kg], que, sumado al peso

de las barras de ensamble y refuerzos estructurales da un total de 0.664[kg].
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Figura 30. Ensamble final de las alas.
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La cola o empenaje es la parte posterior del avién donde se encuentran los estabilizadores

verticales y horizontales que, junto con los elevadores y el timoén, se encargan de brindar

equilibro, estabilidad y control, tanto longitudinal como direccionalmente.

El timon es el encargado de controlar el movimiento en el eje vertical al contrarrestar la

resistencia al avance cuando uno de los alerones se inclina hacia abajo empujando la nariz.

Por otro lado, el elevador se encarga del movimiento en el eje horizontal, proporcionando

estabilidad a la hora de subir o bajar (Sadraey, 2013).

CONFIGURACION

Tabla 9

Ventajas y desventajas de diferentes tipos de empenaje (Sadraey, 2013)

Ventajas

Desventajas

Mayor control de movimientos
en el eje vertical

En altos angulos de ataque, el
estabilizador vertical no se ve

Uso principal en aeronaves
con propulsién en ambos lados
Uso de mas material
Ensamble complejo con las

EnHo afectado por el flujo i L
demés estructuras del avion
gemela turbulento . .
- A fici ! Permite que el fuselaje sea
mayor superficie en los
) Y P mas corto ya que la cola
timones, mayor el control en el .
miento d ind puede instalarse sobre un
movimiento de guinada a N
aguilén
bajas velocidades &
Control dependiente de
estabilizadores
Manufactura compleja
» Alta maniobrabilidad, al tener prejay
., costosa
sustentacion tanto en tanto en M fracién d
ayor concentracion de
EnV el cabeceo como en el alabeo Y .
Combina las funci d esfuerzos en las uniones con el
] 'ombina las funciones de
. fuselaje
elevador y timén 0
Deficiencia en mantener la
estabilidad longitudinal y al
disminuir arrastre
En T = Control independiente de los Estructura robusta en el
n

estabilizadores

estabilizador vertical
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Se puede modificar la posicién
del estabilizador horizontal
para evitar los vortices de
flujos transitorios

Vibraciones pequeias que
disminuyen la fatiga en la cola

Se debe cuidar la relacién
entre el angulo de ataque del
ala y los estabilizadores
horizontales, para evitar
entrar en pérdida

EnT
invertida o

Ligero

Los estabilizadores conservan
la capa limite por su simetria
y suavidad de curvas

Se favorecen las funciones de

Los estabilizadores son
susceptibles a los esfuerzos
ocasionados tanto por el flujo
desordenado que resulta del

. control L. .
convencional . L movimiento de la hélice, como
Facilita la sujecion de los ) )
. . por el flujo proveniente del
estabilizadores con el fuselaje, ]
o ., borde de salida del ala
disminuyendo la concentracion
de esfuerzos
Combina las funciones de en T
y una T invertida, evitando Manufactura compleja al
. refuerzos grandes para colocar colocar los estabilizadores
Cruciforme

los estabilizadores horizontales
Aumenta el angulo de entrada
en pérdida

horizontales a través del
estabilizador vertical

S
P prea

(d)

(h)

Figura 31. Tipos de empenaje. (a) Convencional; (b) en T; (c¢) Cruciforme; (d) en Hj;

(e) en V; (f) en Y; (g) doble H; (h) Montado (Sadraey, 2013).

Tomando en consideracion la informacién recabada, se decidié continuar con la seleccién de

la primera iteraciéon, y utilizar la configuraciéon de T invertida o Convencional. Sin embargo,
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las dimensiones variaran puesto que los parametros geométricos del ala son diferentes a los

de la primera iteracion.

CALCULO DE LOS ESTABILIZADORES

Una medida de la efectividad del estabilizador horizontal es el coeficiente de volumen que se

define como:

_ Syl (16)

Donde Sues el area del estabilizador horizontal, Ines el brazo de momento horizontal, S el
area del ala y c¢ es la cuerda aerodinamica del ala. Las aeronaves con un comportamiento
adecuado tienen tipicamente un Vnque cae dentro del rango de 0.30 a 0.60 ya que, si es muy
pequefio, el cabeceo de la aeronave serd muy sensible a la localizacion del CG y también
mostrard una pobre tendencia a resistir vientos y otras perturbaciones haciendo dificil

controlar el cabeceo (Massachusetts Institute of Technology, 2006).

Es recomendable que, para una aeronave con un sistema propulsor de un motor y hélice, la
razén de aspecto de la cola sea tal que la envergadura del estabilizador horizontal sea mayor
que el didmetro de la hélice, pues asi se asegura que el flujo sobre la cola estara libre de
estela y su eficiencia aumentara (Sadraey, 2013). A partir de lo anterior y teniendo como
dato que la hélice utilizada es una APC 15x8, se determiné que la envergadura del

estabilizador horizontal sera de 0.55]m].

La razon de aspecto sugerida para este estabilizador es de 1.28 a 2 cuando es una
configuraciéon convencional (Raymer, 1992). Tomando un valor cercano al limite méximo de

la razén de aspecto (1.91), se determind el area del estabilizador:

b2 17
AR, =2 (17)
Su
S _ by’
A7 ARy
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_ (0.55[m])?
H™ 191

Sy=0.159[m?
De los valores sugeridos para el coeficiente de volumen del estabilizador horizontal, se toma
el valor inferior del rango, es decir, 0.3 para no sobrepasar las dimensiones establecidas por

el reglamento y, sustituyendo todos los valores, podemos calcular el brazo de momento:

Sh'lh
Vh= Sc
J— S'C'Vh
h— Sh
_1.095[m?]-0.44[m]-0.3
b= 0.159[m?]
I,=0.91[m]

Finalmente se puede calcular la cuerda del estabilizador:

Su=by'MACy (18)
MAC _0.159[m?]
H™0.55[m]

MAC,=0.29[m]

El dltimo parametro que se calcula es la razén de conicidad, el cual es recomendable que se
encuentre entre 0.3 y 0.6 para una configuraciéon de T inversa (Raymer, 1992). Se escogié un

valor intermedio del rango para la conicidad de este estabilizador, es decir, 0.45.

El céalculo es similar al del estabilizador horizontal, teniendo como base el coeficiente de

volumen, definido como:

v,= b (19)

Donde S, es el area del estabilizador vertical, 1ves el brazo de momento vertical, S el area
del ala, b la envergadura de esta y V, el coeficiente de volumen vertical. Sus valores tipicos

caen en el rango de 0.02 a 0.05 (Massachusetts Institute of Technology, 2006).
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La superficie del estabilizador vertical corresponde del 10% al 15% de la superficie alar;
tomando el valor inferior del rango para no sobrepasar el limite de dimensiones establecido

en el reglamento, se calculé que la superficie del estabilizador es:

Sy=0.15w (20)
Sy=0.1(1.095[m?])
Sy=0.1095[m?|

De la recomendacién para la razén de aspecto para el tipo de configuraciéon de la cola, se

toma el valor inferior, es decir ARy=1.28, por lo tanto, la envergadura del estabilizador es:

by? 21
ARy=— 1)

bvzm
by=+/1.28(0.1095[m?])
by=0.37[m]

La cuerda aerodinamica media del estabilizador se puede calcular considerando la superficie

v la envergadura:

Sv=bv'MACV (22)
MAC ~0.1095[m?|
V™ 0.37[m]

MAC,;=0.29[m]

El brazo de momento de este estabilizador se espera que sea menor que el del estabilizador
horizontal, para que la estela generada por este no afecte su eficiencia aerodinamica, por lo
que se tomard un valor cercano al limite inferior del rango sugerido para el V,, es decir,

0.025. Sustituyendo los valores calculados:

Syl (23)
Y= Sh
_ 1.095[m?]-2.5[m]-0.025
Ve 0.1095[m?]
l,= 0.625[m]

Al igual que para el estabilizador horizontal, la razén de conicidad se elige dentro del rango
sugerido. Para este caso, se eligié de igual manera el valor intermedio de 0.45.
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Para el diseno de estas superficies de control es necesario determinar sus respectivas areas,
cuerdas y envergaduras. Estas se definen a partir de las dimensiones de los estabilizadores,
y sus valores tipicos se encuentran en la Tabla 12. Tomando el valor superior del rango

para proporcionar mayor fuerza posible, se obtuvieron los siguientes valores:

Tabla 10
Dimensiones del elevador
Parametro Valor
Sk = 0.4-0.16[m?] = 0.063[m?]
bg = 1.0-0.55[m] = 0.55[m]
CE = 0.063[m?] /0.55[m] = 0.115[m]
Tabla 11
Dimensiones del timon
Parametro Valor
St = 0.35- 0.1095[1112] = 0.038[m2]
bt = 1-0.37[m] = 0.37[m]
Cr = 0.038[m?/0.376[m] = 0.102[m]
Tabla 12

Valores tipicos de geometria de las superficies de control (Sadraey, 2013)

Superficie de control Elevador Alerén Timén

Area de la s.c./Area de la superficie de
rea de la s.c./Area de la superficie de Sp/S1=0.15-0.40  S4/S=0.03-0.12  Sp/Sy=0.15-0.35

sustentacién

E dura de la s.c./E dura de 1
nver{gaf ura de la s.c / nvergadura de la b/ by=0.8-1 b /b—0.2-0.4 b /by—0.7-1
superficie de sustentacién

Cuerda de la s.c./Cuerda de la superfici
verda de la s.c./Cuerda de la superficie 0 040 0,/02015:03  Cr/Cye0.15-0.4
de sustentacién

Deflexién maxima negativa -25° (arriba) 25° (arriba) -30° (derecha)

Deflexién maxima positiva +20° (abajo) +20° (abajo) +30° (izquierda)
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PERFIL AERODINAMICO

Sabiendo que, la funcién de los estabilizadores es proporcionar un balance, incrementando o
disminuyendo las fuerzas que actiian sobre la aeronave, se recomienda seleccionar un perfil

que cumpla los siguientes requisitos:

Perfil simétrico (con curvatura cero)

Relacién de espesor-cuerda entre el 15% y 18%
Coeficiente de momento de cabeceo minimo
Coeficiente de sustentacién maximo
Coeficiente de arrastre minimo

Méxima eficiencia Cl/Cd

A O

La seleccién de este se mantuvo igual que para la primera iteracién, puesto que los
requerimientos de desempefio son los mismos. El perfil para los estabilizadores es el E475,

cuyas propiedades se muestran en la Tabla 13.

Tabla 13
Propiedades del perfil E475
Perfil
Espesor Curvatura Crumsxas00000  Cbminadoooo CL/ Comsxadooooo  Criasooooo  Cwrado000
Aerodinamico
E475 14.99 0 1.316 0.00942 67.72 1.17 0

T
R

Figura 32. Perfil E475.

OPTIMIZACION TOPOLOGICA

Creacion del espacio de diseiio
Con el programa CATIA se realizé el ensamble de los estabilizadores y se posicionaron las

costillas para su analisis estructural.
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Figura 33. Modelado CAD de las costillas y MonoKote de los estabilizadores.

Modelado de elementos finitos

Mallado y espacios de diseno

Al igual que para las alas, la geometria 3D se simplificé mediante la funcién midsurface y se
obtuvieron superficies medias para cada una de las costillas que fueron malladas con
elementos 2D del tipo cuadrado. El MonoKote también se modelé como una superficie que

fue mallada con elementos cuadrados.

Respecto a los espacios de diseno, la zona de no diseno se conformé por el MonoKote y los
elementos alrededor de las uniones con los largueros, asi como los que unen al MonoKote
con las costillas, mientras que la zona de disefio fue formada por los elementos internos de

las costillas.

Figura 34. Espacio de disefio y no diseiio para el empenaje.
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Cargas y restricciones

Para determinar las presiones en los estabilizadores en velocidad crucero y velocidad de
pérdida, se realizaron dos andlisis CFD considerando el cambio de éngulo de ataque y
velocidad, incluyendo en el modelo, ademas de los estabilizadores, el ala, puesto que esta
afecta el comportamiento del flujo en el vuelo y su efecto debe ser controlado por los
estabilizadores. Las presiones obtenidas en ambos casos se muestran en la Figura 35 en
donde observamos que el empenaje en estado crucero presenta mayores presiones y por ello

la optimizacién topolégica se realizé considerando este caso de carga.

Contour Plat Contour Plot
Pressure(Scalar value) [P2] Pressure(Scalar value) [Fa)
g 1 021EHIS g 1.017E+15
I: 1.020E 405 I: 1.016E+05

1019405 1.01BE+05
— 1 017EHIS — 1.015E+15

1.01BEH5

T.015E+15
[ 1.015EH15 [ 1.014E+05
= 1 014EHI5 = 1.014E+15
1.013EH5 T.013E+15
1.012E+H15 1.013E+05
1.011EHIS 1.012E+05
Max = 1.021E+05 Max = 1. 017E+06
MNodes 4055 Modes 3253
Min=1.011E+05 Min = 1.012E+05

Nodes 47599 Modes 31871

Figura 35. Distribucién de presiones en estado crucero (izquierda) y de pérdida
(derecha).

Restricciones

Se restringieron los dos grados de libertad de los nodos de las uniones de los perfiles con el

larguero, tanto en el estabilizador como en las superficies de control.

Figura 36. Restricciones de movimiento en costillas.
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Materiales y propiedades

Los materiales de diseno utilizados para esta optimizacién fueron los mismos que para las
alas, es decir, madera balsa y MonoKote, asi como se usaron las mismas propiedades:

PSHELL con espesor de 0.00635[m)].

Resultados de optimizacién y ajuste de geometria

En la Figura 37 y en la Figura 38 se muestra el espacio de diseno obtenido directamente
del programa y el ajuste de diseno final que se realizé para las costillas 1, 2 y 4 en el
estabilizador horizontal y 1, 3 y 6 para el vertical. Al igual que para el ala, el ajuste
geométrico se realizé respetando un espesor minimo de 5[mm| y manteniendo un espesor

mayor en las zonas de concentracion de esfuerzos.

—~ > = |

Figura 38. Ajuste geométrico del estabilizador vertical.

Analisis del nuevo espacio de diseno
En el analisis final de esfuerzos, se observé que, tanto para el estabilizador vertical como
para el horizontal, no se sobrepasé el esfuerzo de cedencia en ninguna de las zonas, teniendo

como méximo 269.18[kPa).
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Contour Plot

Elerent Stresses (20 & 3D)(vonMises, Max)
Global System

Advanced Average

g 269.180E+13
I: 239.276E+13

209.371E+03
— 179.4BBE+03

— 149.562E+03
— 1M9.657E+3

7 89.753E+03
59.848E+03
29.343E+03

35.714E+00

Max = 269, 180E+03
Grids 391754

Min = 38.714E+00
Grids 31168

Figura 39. Anédlisis del espacio de diseno final para el empenaje.

No obstante, para las deformaciones se presenta el mismo fenémeno que para el ala: el
MonoKote es demasiado rigido en la simulaciéon y por ende algunas pequefas zonas del
empenaje se ven afectadas llegando a una deformacion del 0.64%. Sin embargo, al igual que
con el ala, el diseno no se modifico puesto que el MonoKote no presenta dicho

comportamiento rigido durante las fases de vuelo.

Caontour Plat

Element Strains (20 & 30){vonMises, hax)

Global System

Advanced Average

& 6.36BE-03

I: 5.669E-03
4.851E-03

— 4.244E-03

— 3537ED3

— 2.830E03

7 2123E03
145603
7 082E-04
1.024E-06

Max = 6.366E-03
Grids 391754
Min = 1.024E-08
Grids 31168

Figura 40. Deformaciones en el empenaje.

Respecto a los desplazamientos, en el empenaje el flujo es simétrico tanto para el

estabilizador vertical como para el horizontal, por ende, no se presentan grandes
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desplazamientos en la mayoria de las costillas, sin embargo, para el estabilizador vertical se
observa un desplazamiento de 1.03[mm] en los perfiles centrales hacia el interior de la
geometria, esto puede deberse al flujo turbulento generado por el ala y que llega directamente

al empenaje.

Contour Plat
Dizplacement(Mag)

Analysis systern
5~ 1.030E-03

I: 9.157E-04
6.012E-04
— B.BE7E-04

i 6.723E-04
4.578E-04

T S434E-04
2 283E-04
1.145E-04
(0.000E-+00

hax = 1.030E-03
Grids 368346

hlin = 0.000E+00
Grids 320796

Figura 41. Desplazamientos [m] en el empenaje.

Para este caso, la reduccién de peso en los perfiles representé el 55.5% del peso original,
pasando de 0.119]kg] a 0.053[kg] y, aunado al peso de las barras y refuerzos, el empenaje

finaliz6 con un peso de 0.192[kg].

Figura 42. Ensamble final del empenaje.
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En el diseno del fuselaje, el primer paso que se debe realizar es el acomodo interno de las
secciones que conforman al avién. Para el caso de un UAV las secciones més importantes a
considerar son el espacio de carga, el espacio para componentes electrénicos, uniones con el
motor, con las alas y con el empenaje; es recomendable que su distribucién se realice a partir

de las siguientes reglas (Sadraey, 2013):

Mantener el fuselaje lo mas pequefio y compacto posible
Acomodo simétrico desde la vista superior
Espacio suficiente para acomodar todos los objetos

I N

Las posiciones deben ser tales que el centro de gravedad de la aeronave se localice
cerca del centro aerodindmico ala/fuselaje y no rebase el punto neutral.

El punto neutral es aquel donde la aeronave es estable en cabeceo, es decir, es la localizacion
donde el cabeceo es cero (Massachusetts Institute of Technology, 2006). Esta localizacién es
importante para mantener la estabilidad del avién durante el vuelo pues es el limite maximo

de la localizacién del centro de gravedad general (Deperrois, 2010) y se define como:

Xnp=XactD (24)

Donde 1, es el brazo de momento del estabilizador horizontal y D es una medida que relaciona

el centro aerodindmico con el punto neutral definida como:

Sh (25)
D=l ——
hS.,+S,

Donde S, es el 4rea del estabilizador horizontal y Sy es el area del ala.

Para este avion, considerando el origen en el centro aerodindmico, el punto neutral es:

0.159[m] )

Xnpjca=0.91[m] (1.095[m]-0.159[m]

an|CA=0.115[m]
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1:=0.91[m]

0.115[m] —

Figura 43. Localizacién del punto neutral respecto al CA del ala.

La manera de corroborar la estabilidad de la aeronave es mediante el margen de estabilidad,
definido como:
Xnp~Xcg 2%
SM=—2 € (26)
MAC

Es recomendable que como minimo el margen de estabilidad sea de 0.05 a 0.15 aunque valores

mayores aseguran mas estabilidad en vuelo.

En el disenio actual se tienen como casos extremos de carga cuando el avién realiza un vuelo
sin carga util y cuando transporta los 21.59[kg] de carga; para conocer las coordenadas del
centro de gravedad en ambos casos, se utiliz6 CATIA y se asignaron los materiales

correspondientes a los componentes.

Idealmente el CG se localiza del 30% al 35% de la cuerda media aerodindmica (Deperrois,
2010) y, tomando en cuenta ademas requerimientos de espacio, el CG ideal de esta aeronave
se coloco en el 30.25% de la MAC. A partir de esta posicién se colocaron los componentes
de manera que el CG coincidiera con el ideal obteniendo que en la condicién en donde el
avion no transporta carga tutil el CG se localizé en x=0.087[m] respecto al CA, mientras que

cuando se cargan los 21.59[kg] el CG se ubicéd en x=0.032[m].
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Para los casos de carga mencionados anteriormente el margen de estabilidad resulta positivo,

pero es el caso en donde se transporta la carga 1til el més estable de los dos.

Xnp~Xeg

SM|sin( rga T ];;E)Aég
0.115[m]-0.087[m]

SMgin carga= 0.44[m]

an'X(:g
SM\(&()H carga™ MAC
- 0.115[m]-0.032(m]
| con carga™ 044[m]

SM\ con (:argazo' 193

DISENO EXTERNO

Este paso consiste en realizar el diseno externo del fuselaje o lofting con el objetivo de mejorar
el comportamiento aerodinamico de éste, es decir, para minimizar el arrastre y producir
sustentacion, asi como minimizar los tres momentos que se generan en el vuelo (de cabeceo,

de alabeo y de guifiada) (Sadraey, 2013).

Se sugiere que el fuselaje sea simétrico tanto por la parte superior como por la parte lateral
para que se disminuya el arrastre, sin embargo, en esta tltima seccién es mas dificil tener
una forma simétrica. Una forma de controlar el flujo sin requerir de la simetria lateral es
agregando un semicirculo o un semicono en la nariz para redireccionar el flujo (Sadraey,

2013).

Por otra parte, para no golpear el piso durante el despegue o aterrizaje, es recomendable
inclinar la parte trasera del fuselaje a no mas de 20° para evitar la separacion de flujo. Cabe
mencionar que la longitud de la parte trasera del fuselaje y el dangulo de inclinaciéon deben
ser lo mas pequefios posible, y se deben determinar simultaneamente para alcanzar un disefio

6ptimo (Sadraey, 2013).

Considerando lo anterior, el disefio del fuselaje final se muestra en la siguiente figura.
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Figura 44. Diseinio final del fuselaje.

El tubo que se muestra en la figura tiene como propédsito ensamblar con el empenaje y su

largo se eligié de tal forma que se respete el brazo de momento para los estabilizadores.

OPTIMIZACION TOPOLOGICA
Este 1iltimo paso en el disefio se realizdé con el fin de disminuir peso al fuselaje y aumentar
la capacidad de carga. La obtencion de las fuerzas aplicadas en el modelo se explica en los

apartados de Alas, Empenaje y Tren de aterrizaje.

Creacion del espacio de diseiio

El modelo sblido generado en CATIA para el ensamble con los demés sistemas se utilizd
para definir el espacio de diseno en el andlisis de elementos finitos, sin embargo, para
simplificar el modelado, se obtuvo una superficie media a lo largo del espesor del fuselaje en
HyperMesh 2017.2 y, considerando que el modelo es simétrico respecto al plano sagital, sélo

se mantuvo la mitad de la superficie.
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Figura 45. Superficie media de la mitad del fuselaje.

Modelado de elementos finitos

Mallado

Al tener una superficie, el mallado se hizo con elementos 2D cuadrados -ya que es lo
recomedable para andlisis estructurales-, respetando la geometria circular alrededor de los

barrenos y, posteriormente, se reflejé esa malla para obtener la geometria completa.

Figura 46. Malla del fuselaje.

El modelado de las conexiones con los otros componentes estructurales se realizaron mediante

elementos rigidos, restringiendo los 6 grados de libertad.
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Figura 47. Elementos rigidos de conexidn.

Espacios de diseno

Para este modelo, la zona de no disenio se conformé de los elementos alrededor de todos los
barrenos y parte de la tapa de la zona de carga y descarga; por otra parte, la zona de diseno

se integrd por el resto de los elementos 2D.

Figura 48. Espacio de diseno (verde) y no disefio (naranja) en el fuselaje.

Cargas y restricciones

Con el objetivo de realizar la optimizacién topoldgica del fuselaje, fue necesario determinar
las cargas de los otros sistemas y componentes que interactiian con él. El resumen de las

cargas asignadas se muestra en la Tabla 14.

Tabla 14
Cargas asignadas al modelo de fuselaje
Sistema o componente  F,,,[N] M, [N - m]
Alas (0, 0, 50.61) -
Empenaje - 1.711
Tren frontal (-1229.11, 0, 1440.32) -
Tren principal (-818.78, 0, 1735.49) -
Motor (460.882, 0, 0) -
Carga (0, 0, -211.71) -

57



FORCE =506
g
|

FORCESALE - oo

SIOMENT =171
SOMENT =171
AOMENT =1.71
HIOMENT =171
SORCE =506

FORCE =211.7 FORCE =18335

“P0ORCE =506
<

\i x '

FORCE =19189

FORCE =1918.9
Figura 49. Fuerzas y momentos aplicados al fuselaje.
En cuanto a las restricciones, se utilizd la opcién ‘Inertia Relief’ con el valor de -2 para
analizar el modelo sin necesidad de restricciones, esto es lo recomendado puesto que el
fuselaje no estd bajo ninguna restriccion de movimiento en alguna de sus etapas de

desempetfio.

Materiales y propiedades

Inicialmente el fuselaje se disend considerando que el material seria madera balsa, sin
embargo, los esfuerzos en la estructura sobrepasan el esfuerzo de cedencia de este lo que
conlleva a falla en la estructura, es por ello que se evaluaron los materiales permitidos en la
competencia y se decidié utilizar Aluminio 6061T6 por su baja densidad, elevado esfuerzo de

cedencia (276[MPa]), y facil adquisicién. Sus propiedades se muestran en la Tabla 15.

Tabla 15

Propiedades del Aluminio 6061-T6 (MatWeb, 2017)
Propiedad Aluminio 6061-T6
E [GPa] 68.9
v 0.33
P kg/m3] 2700

Las propiedades de los componentes fueron PSHELL que corresponde a un elemento 2D,
considerando un espesor de 0.00376]m] después de investigar los diferentes calibres
disponibles para laminas de aluminio.
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Tipo de andlisis
Al igual que en los andlisis anteriores, en los resultados no se esperan grandes deformaciones

y las cargas son constantes, por lo que se realizé un analisis lineal estatico.

Variables de diserio

Las respuestas y objetivos establecidos para esta optimizacién fueron los mismos que para
las optimizaciones de las alas y el empenaje, es decir, minimizar la conformidad ponderada
(weighted compliance) para maximizar la rigidez, y limitar la fraccién de volumen (volume

fraction) a 0.25 para el nuevo espacio de diseno.

Resultados de optimizacién y ajuste de geometria

En esta optimizacién se efectuaron 52 iteraciones para obtener el espacio de disefio final,
que, como se ha mencionado en aparados anteriores, debe ser ajustado a una geometria
manufacturable. Desde el resultado directo de la optimizacién podemos observar que los
elementos que se encuentran adyacentes a la unién con el tren principal son los que presentan
mayor espesor de toda la estructura y esto se debe a que es la zona critica de disefo, es decir,

donde se tienen los mayores esfuerzos.

Figura 50. Ajuste geométrico del fuselaje optimizado: Vista lateral (izquierda) y Vista

isométrica (derecha).

Analisis del nuevo espacio de diseno

Al reanalizar el modelo con ajuste de geometria, observamos que los elementos que sufren
mayores esfuerzos son aquellos que conectan al fuselaje con los elementos rigidos que simulan
la unién con el tren principal y, sélo en algunos de los nodos se sobrepasa el esfuerzo de
cedencia del material. No obstante, se decidié mantener el espesor elegido para la estructura

va que la unién entre el fuselaje y las llantas es idealizada por no permitir deformaciéon en
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ellos, ademas de que en la simulacién dinamica no se consideré la absorcién de energia por

parte de las llantas al ser modeladas como sélidos rigidos.
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Element Stresses (2D & 30)(vonMises, Max)
Global System

Advanced Average
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Figura 51. Zona critica de esfuerzos en el disefio del fuselaje.
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Figura 52. Esfuerzos [Pa] en el fuselaje.

En lo que respecta a las deformaciones, la zona mas critica corresponde de nueva cuenta a
la unién con el tren principal, presentando una deformacién méaxima del 0.27%, lo cual es

aceptable considerando que la deformacién méxima en el rango eléstico es de 0.4%.

En cuestién de desplazamiento, la parte central de la tapa de carga y descarga es la que
mayor desplazamiento presenta, siendo este de 1.38[mm)]; pese a ser el valor maximo en el

sistema, no afecta la funcionalidad del mismo.
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Figura 54. Desplazamientos [m] en el fuselaje.

Referente a la disminucion de peso, gracias al proceso de optimizacién se lograron reducir

los 2.77[kg] iniciales a 1.377[kg], es decir, 50.29% del peso inicial.
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Este es el tltimo componente que se debe disefiar puesto que todos los pardmetros deben ya

estar establecidos previamente. Sus funciones primarias son:

1. Mantener la estabilidad de la aeronave en la pista, en la carga y descarga, y durante

el avance

2. Mantener una distancia segura entre el piso y los otros componentes del avion (alas,

empenaje y fuselaje)

3. Facilitar el despegue y el aterrizaje

TIPOS DE CONFIGURACION

Tabla 16

Tipos de trenes de aterrizaje (Sadraey, 2013)

Tipo de configuracion Descripciéon

Principal sencillo -

Compuesto por un tren principal largo frente al
CG que carga gran porcién del peso, y un pequeiio
tren detras del CG debajo del empenaje

No es estable en el suelo, por lo que el avién tiende
a ladearse

Es simple de manufacturar y de bajo peso

Tiene una carrera de despegue larga

Biciclo ]

Tiene dos trenes de aterrizaje equidistantes al CG,
con llantas de tamaifios similares

Necesita dos pequefios trenes debajo de las alas
para evitar que se ladeé

Es de diseno sencillo, barato y de bajo peso

De cola

El tren principal tiene llantas equidistantes al CG
y cargan del 80%-90% del peso del avion, mientras
que el trasero o auxiliar carga del 10%-20%

El tren principal es mas largo que el trasero

Por el elevado angulo de ataque en piso, la cola se
eleva durante el despegue, provocando que la
carrera sea larga

Es estable en tierra por tener tres puntos de
apoyo, pero inestable direccionalmente porque el
CG detras del tren principal genera fuerza

centrifuga

Triciclo o de nariz

El tren principal carga entre el 80-95% del peso
total, mientras que, el frontal carga entre el 5-20%
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» Ambos trenes tienen la misma altura, por lo que el
avion esta nivelado en el suelo
= Es direccionalmente estable en el piso, asi como en

el avance.

= Se tienen cuatro mecanismos de aterrizaje: dos al
frente del CG y dos detrés.
»  Si los mecanismos son equidistantes al CG,

Cuadriciclo , . o
cargaran el mismo peso, pero sera dificil rotar el
avién
= Es sumamente estable en piso y avance.
» Utiliza llantas en grupo que se unen a un
componente estructural llamado ‘bogey’
Multi bogey =  Proporciona estabilidad en piso y avance y es til

para aviones de gran peso
» Es el tren mas costoso y complejo de manufacturar

Vista lateral E @Lﬂ
: °

(a)
NI S T memezp e I — — R
Vista inferior | ' = l : !
! = —— ——————— O — = = — =
s | s |
s { s

Vista lateral

(d) (e) (f)
Figura 55. Tipos de tren de aterrizaje: (a) sencillo principal; (b) biciclo; (c) cuadriciclo;
(d) triciclo; (e) de cola; (f) multi bogey (Sadraey, 2013).
A partir de las ventajas y desventajas previamente mencionadas, se decidié utilizar una
configuracién de triciclo pues proporciona estabilidad en los diferentes momentos de su uso

y la manufactura es sencilla de realizar.
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PARAMETROS DE DISENO

Para el caso de este diseno, el reglamento establece un limite de dimensiones en donde la
suma del alto, largo y ancho no debe sobrepasar los 4.45[m], por lo tanto, sumando las
dimensiones ya establecidas en apartados anteriores tenemos que la altura del tren no debe

ser mayor de 0.040[m)].

e /—‘
—— /
e

Figura 56. Altura del tren de aterrizaje (Sadraey, 2013).

El tren de aterrizaje, durante un vuelo completo, presenta tres casos de carga principales:

1. Carga estatica
2. Carga dindmica
3. Cambio de posicién del CG por aumento de carga a transportar

DTF CGsc

o DTe_casc .|H

— Dr cGcc 4"‘— DTE_cee—M
O
I"*--. .a"I

CGee CGsc

Tren frontal Tr.en . 6
principal
Frr

-

$ :
|

Frr
Figura 57.Distancias entre el tren principal y el de nariz.
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Carga estatica y cambio de posicién del CG

En el caso estéatico se consideraron dos ecuaciones de equilibrio:

Z F,=0=Fp+Fpp-W=0 (27)

Z M¢=0=F7gDrp+FrpDrp=0 (28)

Por cuestiones de espacio, el tren frontal se coloc6 a 0.26[m] al frente del CG sin carga y se
sabe que el peso en esta condicién es de 4.47[kg] (que es el establecido para los sistemas y
componentes electrénicos), ademas, el CG sin carga tiende a estar més cercano al punto
neutral, por lo que, considerando las recomendaciones de porcentaje de carga para un tren
del triciclo mencionadas en la Tabla 16, el tren de nariz no debe cargar menos del 5% del

peso en esta condicion, es decir, no menos de 0.22[kg].

Sustituyendo los datos anteriores en las ecuaciones de equilibrio:

0.22[kg]+Frp-4.47[kg]=0
Frp=4.47[kg]-0.22[kg]
Frp=4.25[kg]

0.22[kg]-0.26[m]+4.25[kg]-Drp=0
-0.22[kg]-0.26[m]
TP T 4 25 kg]
Dyp=-0.0137[m]

Hay que resaltar que en el tren principal se tienen dos llantas (derecha e izquierda) y cada

una recibe la mitad de la carga del tren principal, cargando cada una 2.13[kg].

Para el caso con carga se repite el mismo procedimiento, pero considerando un peso de
21.47[kg], la posicién del CG en este estado y la distancia del tren frontal al CG con carga,

obteniendo los resultados que se muestran a continuacion.

Dyp=0.20[m]
Dpp=0.069[m]
Frp=5.40[kg]
Frp=16.07[kg]
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En esta configuracion el tren frontal carga el 25.14% del peso total, mientras que el principal
carga el 74.86% y aunque se encuentra fuera del porcentaje ideal para este tipo de tren, la

estructura se disefié para no rebasar el esfuerzo de cedencia con las cargas asignadas.

Distancia entre trenes y dngulo de giro

Dentro de los requerimientos que més influyen en el disenio del tren de aterrizaje es el dngulo
de giro y la separacién entre las estructuras del tren principal (T), pues tienen impacto

significativo en la estabilidad y control de la aeronave al prevenir que se vuelque.

En general, hay dos fuerzas que son capaces de volcar un avion, una de ellas es la fuerza
centrifuga en el giro en piso y la otra es la fuerza de los vientos cruzados, sin embargo, un
avion RC no da vueltas en pista para comenzar el vuelo, por lo que la fuerza centrifuga no

influye en la estabilidad en piso y sélo la fuerza de los vientos cruzados tiene relevancia.

Los vientos cruzados actiian de manera perpendicular a la linea central en el fuselaje y
generan un momento que es capaz de volcar el avién. El momento que contrarresta al del
viento es el de restauracién, que es el peso del avién multiplicado por la mitad de la distancia
de separacién entre llantas, y debe ser lo suficientemente largo para prevenir un giro en el

piso debido a los vientos cruzados (Sadraey, 2013).

Una manera de determinar ambos parametros (distancia entre trenes y angulo de giro) es
geométricamente. Observando al avién desde la vista superior y considerando el caso sin

carga, ya que es el critico para estabilidad:

1. Dibujar una linea pasando a través de las llantas principales y el tren de nariz

2. Dibuja una linea paralela a la linea 1 pero pasando por el CG

3. Dibujar una linea perpendicular a las dos anteriores cuya distancia respecto al CG
sea igual a la altura del mismo (H,)

4. Dibujar una linea desde el CG al punto de cruce de la linea 1 y la linea 3

El angulo de giro corresponde al formado entre las lineas 2 y 4 y, como regla, la distancia

entre trenes debe ser tal que el angulo de giro sea mayor o igual a 25° (Sadraey, 2013).
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(a) (b}
Figura 58. Angulo de giro: (a) ®ot desde la vista superior; (b) ®ot desde la vista
frontal (Sadraey, 2013).

En esta aeronave, el CG sin carga se encuentra a una distancia del piso de 0.168[m] y

determinando un angulo de giro de 25° obtenemos que Y es:

Yot (29)
Heg
Yot:Hcg tan ¢

Y,:=0.168[m] tan(25°)

Y,=0.078[m]

tan ¢y =

Con la distancia anterior, los centros de las llantas del tren principal se encuentran a 0.086[m]

del CG, por lo que la separacién entre llantas es de 0.173[m].

Carga dinamica
Las cargas dindmicas que sufre el tren de aterrizaje se deben a las aceleraciones y
desaceleraciones en el despegue y aterrizaje, pero la carga dindamica mas critica es la de

aterrizaje, pues la desaceleracion provoca que los esfuerzos estructurales sean elevados.

Para determinar la carga dindmica en los trenes se utilizaron los programas CATIA y
MotionSolve. El primero fue de utilidad para obtener los centros de gravedad de las partes
involucradas y las masas finales de los componentes, mientras que MotionSolve se utilizd

para obtener la fuerza generada en los trenes al momento de aterrizar.

Modelado y simulacién

Con el modelo sélido de los sistemas y componentes completos en CATIA se determinaron

el centro de gravedad y los momentos de inercia con el caso de carga con peso maximo -ya
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que en esta condicion es cuando los trenes presentan mayores solicitaciones en sus
estructuras-, y se importé el fuselaje a MotionSolve, asignando el peso, centro de gravedad
y momentos de inercia obtenidos previamente. Los trenes de aterrizaje y llantas se modelaron
utilizando geometrias sencillas como barras y cilindros ademas de considerarlos
completamente rigidos. Los materiales utilizados en los trenes y sus propiedades se muestran

en la Tabla 17.

Tabla 17

Propiedades de los materiales del tren de aterrizaje
Material Tipo p [MPa] E [MPa] v plkg/m?]
Aluminio Lineal elastico - 70,000 0.33 2,700
Caucho Hiperelastico 0.397 - 0.48 1,100

Las uniones entre los trenes y el fuselaje se modelaron como fijas, es decir, todos los grados
de libertad estan restringidos, mientras que las uniones entre los trenes y las llantas se

modelaron como revolutas, permitiendo el giro alrededor del eje Y.

Figura 59. Modelado en MotionSolve.

Para las condiciones iniciales, se analizaron diversos videos de competencias pasadas en el
momento de aterrizaje para calcular la velocidad de entrada a la pista en el eje horizontal,

resultando esta de 6[m/s].
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El siguiente paso de la simulacién consistié en modelar la interacciéon entre las llantas del
avion y la pista de aterrizaje. MotionSolve determina la interaccién de dos cuerpos mediante
contactos, los cuales proporcionan la fuerza normal y de fricciéon actuantes en los cuerpos en
contacto, y se pueden modelar con tres diferentes métodos basados en rigidez y
amortiguamiento, siendo estos el de Poisson, de impacto y de volumen (Altair Engineering,

2017).

Feontacto = Frigidez + Famortiguamiento (30)

En el momento en que cualquier parte del primer cuerpo penetra alguna zona del segundo
cuerpo, una fuerza normal y una de friccion se generan. La fuerza normal tiende a actuar en
sentido opuesto del movimiento a lo largo de la normal del punto de contacto, mientras que
la de friccién se opone a la velocidad de deslizamiento relativa en el punto de contacto;

ambas fuerzas dejan de actuar cuando los cuerpos ya no se encuentran en contacto.

En el modelo de impacto (el cual fue usado para esta simulacién), la fuerza normal se obtiene
mediante la funcién de impacto. La profundidad y velocidad de penetracién son calculadas
por el algoritmo de deteccién de colisién y con ello se resuelve la funcién de impacto.

max(K(—z)¢ — STEP(z,—d, ¢,0,0) * z,0), z<0 (31)

Impacto = { 0, 2> 0

Donde z es la profundidad de penetracién en el contacto, Z es la velocidad de penetracién,
K es la rigidez en la superficie de interaccién, e es el exponente de la deformacion de la
fuerza, c es el coeficiente de amortiguamiento y d es la penetracién cuando el mayor

amortiguamiento se tiene aplicado (Altair Engineering, 2017).

Los valores anteriores no son sencillos de determinar y es recomendable realizar
experimentaciones previas para ajustar los parametros de tal manera que se obtengan
resultados realistas y estables (Altair Engineering, 2017). En esta simulacién se utilizé un
coeficiente de rigidez de 500, un coeficiente de amortiguamiento de 2.5, un exponente de 2
puesto que se espera un comportamiento rigido, y una profundidad de penetraciéon de 0.5. A

su vez, para realizar una simulacion mas realista, se consideraron los coeficientes de friccién
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para hule contra pavimento seco, siendo estos de 1 para la friccién estatica y 0.8 para la

friccion dindmica (Serway & Jewett, 2012).

Con los datos proporcionados la fuerza normal actuante en el tren frontal resulté de 1440[N]
y la de friccién resulté de 1229[N], mientras que para el tren principal la fuerza normal y la

de friccién fueron de 1735[N] y 818[N], respectivamente.

OPTIMIZACION TOPOLOGICA
Para este sistema se realizaron optimizaciones para ambos trenes de aterrizaje, por lo que se

desarrollé un apartado para cada componente a optimizar.

Tren frontal

Creacion del espacio de diseno

Con el programa CATITA se modelé un espacio de disefio robusto para poder obtener el mejor
resultado en la optimizacién topoldgica y con una inclinacién de 49.52° de manera que la

fuerza actuante en el tren se ejerciera axialmente.

Figura 60. Modelado CAD del tren frontal.

Modelado de elementos finitos

El modelo realizado en CATIA se exportd a la paqueteria HyperMesh 2017.2 para configurar
el modelo de elementos finitos y se dividié respecto a sus planos de simetria para facilitar el

pre-procesamiento.
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Mallado

Considerando que el anélisis era estructural, los componentes se mallaron con elementos hexa
de primer orden, y, para obtener la malla completa, los elementos se reflejaron respecto a

sus planos de simetria.

%

47 2 %

A% LLAL LRLR

K R

LR
BRI

A ,".:,',0 LRI

L QAL
QLRI ',: 22
220
2 AR A AL R
Z7AL YRRy
R

AL
ALY
e
ettt
N2
LR
XX

¥ 0,", o,
Snreray
WL ALALRLR
B

',0 "o,

AT Teacters

RRET LI
LR LRLRL R

%

5
ZATTALT ALY ARIALALY
s Sy Y s
L7 QL LA RLALALY
QLB

Figura 61. Fraccién de malla 3D (izquierda) y malla completa (derecha).

Las uniones con la llanta se modelaron como elementos rigidos permitiendo el giro alrededor

del eje de la llanta, y el tornillo se simulé con otro elemento rigido que unia el nodo central

de los anteriores.

Figura 62. Uniones con la llanta (rojo)
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Espacios de diseno
En el tren frontal, el espacio de no diseno se conformé por la barra superior que une con el

fuselaje y los elementos adyacentes a la unién con la llanta, mientras que el espacio de disefio

fue definido por los elementos restantes que forman la estructura del tren.

Figura 63. Espacio de diseno (dorado) y espacio de no disefio (azul).

Cargas y restricciones
Las cargas obtenidas en MotionSolve en la simulacién de impacto se utilizaron para el analisis

requerido en la optimizacién topoldgica. Como la carga considerada es la maxima en el

proceso de aterrizaje, se considerd constante para realizar un analisis lineal estatico en el

modelo.

FORCE =18935

Figura 64. Carga maxima de impacto.
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Es importante mencionar que, debido a que la estructura del tren frontal tiene puntos de
contacto con el eje que une con la llanta, la fuerza obtenida en MotionSolve se dividi6 en
dos y se aplic6 a cada nodo central de los elementos rigidos, como se muestra en la Figura

65.

FORCE = 18935

Figura 65. Restricciones de movimiento en una costilla alar.

Como restriccion se fijo el miembro de unién con el fuselaje, es decir, se restringieron los 3

grados de libertad para cada uno de los nodos.

Materiales y propiedades

El material utilizado para esta optimizacién fue, como para el fuselaje, Aluminio 6061-T6
cuyas propiedades se registran en la Tabla 15 y las propiedades utilizadas fueron del tipo

PSOLID que corresponde a un elemento 3D.

Tipo de andlisis

Como se menciond en la seccién Cargas y restricciones, la carga méaxima generada en el
impacto se consider6 como constante para poder realizar un analisis lineal estatico, de
manera, que no se esperan deformaciones plasticas en el tren de aterrizaje, asegurando asi

que el sistema se comportard adecuadamente en cualquier punto de su funcionamiento.
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Variables de diseno

Al igual que en los apartados anteriores, se buscé minimizar la conformidad ponderada para
maximizar la rigidez del sistema y se especificé un limite superior de la fracciéon de volumen

en 0.25.

Resultados de optimizacion y ajuste de geometria

Al ser un modelo pequefio, se requirieron 16 iteraciones para que las restricciones de
optimizacién convergieran. El modelo con reduccién del 75% de densidades y el ajuste

geométrico se muestran en las figuras siguientes.

Figura 66. Vista frontal del espacio de diseno.

Figura 67. Vista lateral del tren frontal.
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Figura 68. Vista isométrica del espacio de diseno final.

Andlisis del nuevo espacio de diseno

En el anélisis del diseflo final se utilizé una malla de elementos tetraédricos de 2° orden
debido a que la geometria aumenté en complejidad al tener muchas curvas, y una malla de

elementos hexaédricos habria sido complicada de obtener.

Como resultados, observamos que el esfuerzo de cedencia del Aluminio 6061-T6 no se

sobrepasa, teniendo en la zona més critica un valor cercano a los 74 [MPal].
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Figura 69. Esfuerzos[Pa ] en el disefio final del tren frontal.

Del mismo modo se comportan las deformaciones, manteniéndose dentro del rango eldstico

con un valor maximo de 0.095% en la zona de unién con el fuselaje.
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Figura 70. Deformaciones en el tren frontal.

Por otra parte, observamos que la zona con mayor desplazamiento es la unién con las llantas,
v es de esperarse puesto que ahi es donde se recibe la carga de impacto, no obstante, el valor

de desplazamiento es mintsculo teniendo como valor maximo 0.023[mm].

Cortaur Plot
Displacement (Mag)
Analysis system

5 22.686E-6
I: 20.166E-6

17 B4SE-B
— 15.124E6

— 12.604E6
— 10.083E6
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2521E-b
(0.000E-+00

Max = 22 BABE-B
Grids 12068

tin = 0.000E-+10
Grids 3874

Figura 71. Desplazamientos[m] del tren frontal escalados 100x.
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En lo que concierne a la reduccién de peso, en este componente fue del 72% pasando de

0.47[kg] a 0.131[kg], y su ensamble se muestra en la Figura 72.

Figura 72. Ensamble final del tren frontal.

Tren principal

Creacion del espacio de diseno

Al igual que con el tren frontal, se modeld un espacio de disefio robusto para el tren principal

utilizando el programa CATIA como se muestra en la Figura 73.

Figura 73. Modelado CAD del tren principal.
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Modelado de elementos finitos

El modelo sélido se importé en la paqueteria HyperMesh 2017.2 y para facilitar el proceso
de pre-procesamiento, se obtuvo una superficie media y se dividié respecto a sus planos de

simetria para realizar el mallado.

Mallado

Considerando que el andlisis era estructural, los componentes se mallaron con elementos
cuadraticos de primer orden, y, para obtener la malla completa, los elementos se reflejaron

respecto a sus planos de simetria.

Figura 74. Malla de hexas en el tren principal.

Las uniones con las llantas y el fuselaje se modelaron con elementos rigidos donde los
elementos que unen con las llantas permiten el giro alrededor de Y, mientras que los del

fuselaje permiten el giro en Z.

Figura 75. Uniones con la llanta (azul) y uniones con el fuselaje (verde).
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Espacios de diseno

Para este modelo el espacio de no diseno se constituyd por los elementos alrededor de las

uniones como se muestra en la Figura 76 y el resto de los elementos conformaron el espacio

de diseno.

Figura 76. Espacio de diseio (amarillo) y espacio de no disefio (verde).

Cargas y restricciones

Al igual que para el tren frontal, la carga maxima en el impacto se consideré como constante
para realizar un anélisis lineal estatico en el modelo y se aplicé en el nodo central de los
elementos rigidos que simulan la unién con las llantas. Por otra parte, el nodo de los

elementos rigidos que simulan la unién con el fuselaje se restringié en los sus grados de

libertad.

%
\
\
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/
4
/
/
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ORCE = 19188 0

ORCE =1918.9

Figura 77. Cargas y restricciones en el modelo del tren principal.
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Materiales y propiedades

El material utilizado para esta optimizacién también fue el Aluminio 6061-T6 cuyas
propiedades se registraron en la Tabla 15, mientras que las propiedades utilizadas fueron

del tipo PSHELL que corresponde a un elemento 2D.

Tipo de andlisis

Repitiendo el proceso del tren frontal, la maxima carga de impacto no debe deformar
plasticamente el material, por lo que se realizé6 un andlisis lineal estatico en el cual, si no se

sobrepasa el esfuerzo de cedencia, se asegura el buen comportamiento del tren.

Variables de diserio

Al igual que en los apartados anteriores, se busc6é minimizar la conformidad ponderada para
maximizar la rigidez del sistema y se especificd un limite superior de la fracciéon de volumen
en 0.25, no obstante, para este componente también se agregd una restriccion de esfuerzo,
teniendo este como limite maximo 250[MPa] que es 9.4% menor que el esfuerzo de cedencia

del material.

Resultados de optimizacion y ajuste de geometria

A comparacién del modelo anterior, el tren principal contenia muchos elementos y el tiempo
de cémputo fue mayor que en los otros modelos. El modelo con reduccién del 75% de

densidades y el ajuste geométrico se muestran en las figuras siguientes.

&

3

Figura 78. Vista superior del tren principal.
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Figura 79. Vista lateral del diseno final del tren principal.

Figura 80. Vista isométrica del tren principal.

Analisis del nuevo espacio de diseno

Para este modelo, el re-analisis también se realizé con una malla de tetraedros de segundo
orden por la complejidad de la geometria y para poder capturar toda la informacién adecuada

en el andlisis estructural.

Al reanalizar el espacio de diseilo final, observamos que la zona de unién con el fuselaje es
la méas afectada, mostrando algunos elementos que sobrepasan el esfuerzo de cedencia de
material, sin embargo, es importante enfatizar, al igual que con el fuselaje, que las uniones
perfectamente rigidas no existen en la vida real y, por ende, la disipacién de energia que se
presenta en un modelo real no se ve simulada en este anélisis. Ademads, en la simulacion
dindmica de multi-cuerpos (MBD), no se consider6 la absorcién de energia por parte de las

llantas al ser modeladas como sélidos rigidos.

En la Figura 82 podemos observar que la zona critica corresponde a la primera fila de
elementos circundantes a los rigidos de unién con el fuselaje, y gradualmente este esfuerzo
se disminuye en la siguiente fila de elementos hasta encontrarse por debajo del esfuerzo de

cedencia.
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Figura 81. Anélisis de esfuerzos[Pa] en el espacio de disefio final.
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Figura 82. Zona critica en el disefio final del tren principal.

Para las deformaciones se presenté el mismo fendémeno, con algunos de los elementos
alrededor de las uniones con el fuselaje fuera del limite eldstico, pero, como se menciond
anteriormente, el elemento tiene uno o dos de sus nodos sin libertad de movimiento, por

ende los demas nodos tenderan a elongarse mas, reflejandose en un mayor deformacion.
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Figura 83. Deformaciones en el tren principal.

Observando los resultados de desplazamientos, queda mas claro el por qué se tuvieron los
resultados anteriores de deformacién y esfuerzo. La zona con mayor desplazamiento es la
unién con las llantas (nuevamente debido a que en esa zona actia la carga de impacto), sin
embargo, la unién con el fuselaje impide que los nodos a su alrededor se desplacen durante
la flexién del componente, convirtiéndose asi en un concentrador de esfuerzos. El
desplazamiento méximo en el tren principal es cercano a los 0.4[mm], y se puede observar

en la Figura 84.

Contour Plot
Displacement(Mag)
Analysis system
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Figura 84. Desplazamientos[m] en el tren principal escalados 50x.
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Una forma de solucionar el problema anterior serfa unir la junta Tren Principal-Llanta al
fuselaje, de manera que se impida la flexién del componente y se disminuyan los esfuerzos y

deformaciones.

En cuanto a la reduccién de peso, el tren principal inici6 con una masa de 0.972[kg] vy,
posterior al proceso de optimizacién, esta fue de 0.235[kg], lo cual representa el 75.82% del

valor inicial.

Figura 85. Ensamble final del tren principal.
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CAPITULO 4

DISCUSION DE RESULTADOS

En un inicio las alas fueron disenadas con la configuracién de ala alta, sin embargo, cuando
se realizo el analisis de CFD general, es decir, incluyendo a todos los componentes, se aprecié
una caida de sustentacién del 58%, pasando de 202.43[N] a 85[N] esto porque el fuselaje
cubria la superficie inferior central de las alas que es donde se genera la mayor presiéon y

sustentacion.

Una manera de solucionar lo anterior era mover las alas a lo largo de la envergadura de
manera que el fuselaje no afectara su comportamiento, pero esta solucién implicaba que el
largo de las alas aumentaria el ancho del fuselaje y las dimensiones de reglamento serian

excedidas.

Figura 86. Alas desplazadas.

Otra solucién era cambiar la configuracién de ala alta a ala parasol, para asi tener la
superficie inferior de las alas en contacto con el fluido y generar la sustentacién necesaria
para cargar el peso de disefio. Esta alternativa de disefio fue la elegida porque no interferia

con las reglas establecidas para la competencia.
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Figura 88. Vista lateral del ala en configuracién parasol.

En lo que al empenaje se refiere, aunque se logré el diseio adecuado de superficies
estabilizadoras, en la mayoria del vuelo en modo crucero se genera una sustentaciéon negativa,
por lo que ajustar el ensamble de manera que se pueda aportar sustentaciéon y asi tener

mayor capacidad de carga, seria un punto importante y tutil para futuros disenos.

Figura 89. Empenaje con inclinacién ligera para aumentar la sustentacién.
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Respecto al fuselaje, se hicieron ajustes al disefio principal en la zona de unién con el tren
frontal. Inicialmente se pensd que el tren se ensamblara verticalmente, sin embargo, cuando
se realizd el andlisis por elementos finitos en este componente para conocer los esfuerzos y
deformaciones que sufria, se observé que no soportaba la flexiéon producida por la fuerza de
friccién, por lo que se decidid posicionar el tren de manera que la fuerza normal y de friccion,

en conjunto, actuaran axialmente en el componente, implicando un ligero ajuste en la

superficie de union del fuselaje.

Figura 90. Fuselaje original (izquierda) y ajuste para ensamble con el tren (derecha).

Un punto importante en el diseno del tren fue elegir el material adecuado para que lograra
resistir las cargas transmitidas por los otros componentes. En la primera iteracién del disefio
se eligié madera balsa por su baja densidad, sin embargo, su esfuerzo de cedencia es de 25
[MPa], y las solicitaciones en el componente eran de aproximadamente 250 [MPa], por lo que
se tuvo que cambiar el material por uno con mayor esfuerzo de cedencia, como el Berilio o
el Aluminio. Aunque el Berilio tiene una densidad menor -comparada con la del Aluminio-,
su costo es elevado debido a su escasez, es por ello que se optd por un material de menor

costo y maés facil adquisicién como el Aluminio 6061-T6.

El ultimo sistema en disenar fue el tren de aterrizaje en el cual el mayor reto que se presenté
fue establecer las cargas de impacto al momento de aterrizar. Como fue mencionado en
apartados anteriores, la manera en que se determinaron estas cargas fue mediante contactos
en un anélisis de dindmica de multi-cuerpos (MBD), los cuales se definen mediante la rigidez
y el coeficiente de amortiguamiento. Aunque el valor de amortiguamiento depende de los
materiales en contacto, en la documentacion de MotionSolve se recomienda que este
coeficiente sea del 0.1% al 1% de la rigidez, sin embargo, la informacién de ambos pardmetros
es escasa y se hicieron diversas iteraciones hasta obtener el comportamiento esperado en el
sistema. En algunas de estas iteraciones se presentaban fendémenos que no se tienen en la
vida real, como rebote del avién, volcadura del mismo o cargas mayores a los 5000[N] en el

momento de aterrizar.
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Tabla 18
Comparacion de resultados con diferentes valores de rigidez y amortiguamiento
K[N/mm] c¢[N-s/mm] Exp dmm] Fxrp[N] Fyrr[N] Fxpp[N] Fyrp[N]

1000 1 2.1 0.01 -200 23125 O 3500
1000 10 2.1 0.01 -2156 1000 -9000 3375
500 0.5 1.8 0.0001 -100 1800 -75 2625
500 5 1.8 0.0001 250 850 -250 2500
250 1.5 2 0.00001 -212.5 1075 -187.5 1750

Ademiés de lo ya mencionado -y como se enfatizé en el capitulo de diseno-, las llantas se
modelaron como elementos rigidos y en realidad son flexibles porque se estan usando
neuméticos; al despreciar esta disipacién de energia se obtuvieron cargas més elevadas de lo
que se tendria en el caso practico, pero se puede considerar que esa carga obtenida tiene un
factor de seguridad que asegura el desempeno adecuado del sistema en cualquiera de los
estados de vuelo. Aunado a lo anterior, resulta mucho méas complicado modelar con
componentes flexibles o deformables puesto que hay que caracterizar el comportamiento del
cuerpo mediante simulaciones previas y ello puedo agregar errores en los resultados, ademas

de que la simulacién tomaria més tiempo en efectuarse.

Respecto al CFD, pese a que se utilizé un modelo que provee buenos resultados sin importar
la calidad de la malla, la convergencia obtenida en el modelo si dependia enormemente de la
malla. Al hacer ligeros cambios en el tamano de elemento se obtenian resultados con grandes
diferencias entre si y, en algunos casos, la tolerancia de convergencia se veia excedida; por
lo anterior, se efectuaron numerosas iteraciones observando la variacién de los resultados y
se eligié el conjunto de parametros de malla que proporcionara los mejores resultados en

cuanto a sustentacién, arrastre y convergencia.

En la definicién de condiciones de frontera, se observé una gran influencia en el tipo de pared
que se tenia en el tinel de viento. Las primeras iteraciones se realizaron usando un tipo de
pared sin deslizamiento que proporcionaba resultados cercanos a lo esperado, pero con
convergencia dificil de obtener, por lo que se cambié el tipo de pared con deslizamiento que,

aunque la convergencia se obtenia en pocas iteraciones, los resultados no eran aceptables.
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Tabla 19
Resultados con cambio del tipo de pared en el tunel de viento

Tipo de pared Iteraciones Residual Sustentacién[N] Arrastre[N]
Wall (no deslizamiento) 86 2.7e-6 106.3 -17.3
Slip (deslizamiento) 34 2.2e-8 42.06 -8.52

El fenémeno anterior fue de gran relevancia puesto que, aunque se tenia un volumen de gran
tamano -por lo que la pared no deberia tener gran impacto en los resultados-, el tipo de
pared seleccionado tenia una influencia importante en los valores obtenidos, fue por ello que

el volumen de control se rediseiié y mallé hasta obtener valores cercanos a lo calculado.

Pese a que no se obtuvo una sustentacion capaz de elevar los 21.56[kg| de diseno, el resultado
obtenido de 20.64[kg| difiere del tedrico por 4.31% lo cual es aceptable puesto que el valor
tedrico desprecia muchos factores involucrados en la fisica del vuelo, pero que simplifican los
cédlculos iniciales y ayuda a obtener una aproximacién de los resultados reales. Por otra parte,
el arrastre general fue mayor a lo que se tenia pensado, alcanzando los 37.2[N]; esto afecta
el empuje del avién puesto que el motor y la hélice estan establecidos y puede tener

repercusiones en cuanto a la distancia de despegue, la cual esta limitada a 61[m].

A su vez, es necesario también cuantificar el error de la simulacién comparado con los
resultados practicos y asi poder tener una mejor referencia en cuanto a su precisién; este
dato practico se puede obtener mediante pruebas fisicas con un modelo a escala en un tinel

de viento.

ik

Figura 91. Pruebas fisicas en un tinel de viento (Great bustard's flight, 2016).

En lo referente a la manufactura, el fuselaje y el tren frontal son los componentes mas

complejos de manufacturar, por lo que pueden ser fabricados mediante manufactura aditiva.
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Figura 92. Proceso de manufactura aditiva (TWI, 2017).

En el caso de las alas y el empenaje, se podria realizar un proceso de corte con laser para las
costillas de los mismos, sin embargo, ello implicaria un ajuste en la posiciéon de los largueros
puesto que no se podria tener la inclinacién en la que se encuentra en el diseflo actual y con

ello se modificaria el resultado de la optimizacion topoldgica.

La seleccién de materiales y el modo de ensamble se realizaria de la misma forma, excepto
que para el ala (considerando que se cambié la configuracion de ala alta a ala parasol), se
tendria que anadir la estructura de ensamble con el fuselaje, no obstante, esta estructura no
se disené puesto que pertenece al diseno de fabricacion y queda fuera de los alcances de esta

tesis.

En cuanto a los resultados de la optimizaciéon topolégica, las zonas donde se tienen
concentradores de esfuerzo, como las uniones, fueron las que mayor densidad de elementos
mantuvieron, mientras que, en las zonas de esfuerzos bajos, la densidad de elementos era
practicamente nula. Por la parte de reduccién de peso, este disminuy6 hasta un 50.77% del
peso original, teniendo un peso total con componentes de 4.37[kg]. Tomando en cuenta que
la sustentacion fue de 20.64[kg], la capacidad de carga de este disefio es de 16.27[kg], es decir,

0.44]kg] més del referente de las competencias anteriores.

Respecto a facilidad de transporte, en la primera iteracion del disefio, el principal
inconveniente con relaciéon a este tema era que el fuselaje y el empenaje estaban unidos con
pegamentos y su traslado era complejo por el gran volumen que ocupaban ambos sistemas

ensamblados. Sin embargo, en esta iteracion el empenaje se puede desensamblar al
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desatornillar el tubo de unién del fuselaje lo que facilita el embalaje y, en caso de requerir

ajustes o reparaciones, estas se efectuarian de manera més rapida y eficiente.

Finalmente, todas las propiedades utilizadas para los analisis de los sistemas se consideraron
a la altura de Van Nuys, es decir, 217[m] sobre el nivel del mar, por lo que, si el mismo avién
se volara en Querétaro o la Ciudad de México, la capacidad de carga se veria reducida
drasticamente por el cambio de densidad y gravedad en la zona. Para garantizar que la
capacidad de carga no se redujera, se tendrian que repetir los andlisis, pero con las

propiedades de la nueva zona de vuelo.
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CAPITULO 5
CONCLUSIONES

El disefio de cualquier producto conlleva cierta complejidad, sin embargo, en el caso de un
avion, al tener tantos factores y fenémenos involucrados en el proceso de vuelo, esta

complejidad se ve incrementada y, por ende, lograr predecir su comportamiento es una tarea

dificil.

Afortunadamente hoy en dia tenemos a la mano herramientas como el Analisis por Elementos
Finitos o la Dindmica Computacional de Fluidos, que sirven de apoyo para poder simular la
fisica referente a la mayoria de los fendmenos que presenciamos cotidianamente -incluyendo
aquellos referentes a los aviones-, ahorrando tiempo y dinero de pruebas. No obstante, su
aplicacién también requiere conocimiento previo con relacién al cémo funcionan y cudl es la
mejor manera de utilizarlas, de tal forma que los resultados que nos proporcionen sean lo

més fieles a la realidad.

La manera mas sencilla de realizar una simulacién exitosa es conociendo el componente en
estudio: sus propiedades fisicas, las condiciones en las que se va a desarrollar, el proceso de
manufactura con el que se va a realizar, etcétera; entre més informacién respecto a su
comportamiento se tenga, los resultados cada vez seran més precisos y las fallas seran

minimas o nulas.

Con relacién a conocer el proceso de manufactura final, esto también beneficia la simulacion
y al proceso de diseflo, ya que se ahorran iteraciones, y el resultado obtenido de primera
instancia es til para fabricacién. Por ejemplo, en el caso de la manufactura aditiva, es de
gran utilidad considerar la forma en que se efectia este proceso para que el resultado de la
optimizacién topologica minimice el uso de soportes, porque estos se traducen como defectos
superficiales al tener que ser removidos de la estructura. Lo mismo sucede con cualquier otro
proceso de manufactura; este debe ser contemplado dentro de las condiciones de la simulacién

para garantizar la adecuada fabricacion del mismo.
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En lo referente a este disefio, se cumplieron los objetivos establecidos al inicio del documento
mediante el uso de las herramientas de mecanica computacional mencionadas anteriormente.
La masa se redujo a mas de la mitad y con ello la capacidad de carga se vio beneficiada; a
su vez, se mejord la aerodindmica de la aeronave con el aumento de sustentacién y estabilidad
en vuelo. En cuanto a la parte estructural, se garantizé el adecuado funcionamiento de los

sistemas en las etapas de vuelo al no deformarse plasticamente en ninguna de ellas.

Para modelados y disefios préximos, realizar una co-simulacién involucrando a los sistemas
electrénicos y la hélice seria de gran utilidad para analizar como se comportan los sistemas

en conjunto y como afectan unos a otros durante su funcionamiento.
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