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Introduccion

El presente escrito comprende el proceso de diseno y el desarrollo de las actividades realizadas en el
prototipo de la aeronave no tripulada CANEK 2019, por el equipo UNAM Aero Design, el cual es un equipo
multidiciplinario que tiene como objetivo disenar y manufacturar prototipos de aeronaves no tripuladas para
competir en los eventos de SAE! International y SAE México, asi como impulsar el desarrollo académico
de los integrantes en el campo de la aerondutica. La aeronave presentada en esta tesis (CANEK 2019) se
apega a los lineamientos publicados por SAE Aero Design México 20192, con los cuales las habilidades de
ingenieria, diseno y administracion de cada miembro del equipo son puestas a prueba.

Con el reglamento: IX Competicion oficial. Clase reqular: Reglamento de competicion. SAE Aero Design
México 20193, se pretrende motivar a los participantes mediante los requerimientos de disefio, en donde se
menciona que SAE Intelligence Systems*, busca disefiar y fabricar el primer avién no tripulado del mundo
con aplicaciones especificas, que enlista en:

= "Servicio de entrega a correos nacionales y extranjeros.

= Entrega de bienes o transporte de suministros a islas en el mercado asiatico.
= Deteccién de submarinos.

= Reconocimiento y ataques militares.

» Combate a incendios."(Comisién Técnica SAE México, 2019, p.35).

A partir de esto, se publica la licitaciéon para que equipos de diferentes universidades lleven a cabo el
disetio de un prototipo que sea capaz de cumplir cada una de las misiones, con la mayor capacidad de carga
util. La carga til tiene que permanecer centrada en el fuselaje, representada por una masa homogénea
y una segunda carga util en la envergadura alar. Entre mayor sea el peso de la carga ttil, mayor sera el
puntaje recibido. Para la competencia SAE Aero Design México 2019, el equipo UNAM Aero Design tiene
un antecedente de cuatro temporadas de continuo aprendizaje, por lo que ese conocimiento adquirido es
esencial para la mejora continua del prototipo, temporada tras temporada. Para desarrollar este prototipo,
fue necesario seguir un proceso de investigacién, seguido de un proceso de disefio y por ultimo de un proceso
de manufactura, con lo que, siguiendo restricciones de peso, materiales, dimensiones y potencia impuestas
por el reglamento, se busca una aeronave competente y adaptable a multiples propdésitos para la industria
y la investigacion.

El principal enfoque de este trabajo es el diseno estructural de la aeronave, para lo cual es
indispensable utilizar los resultados de los demas sistemas® del equipo UNAM Aero Design,
con el objetivo de entender el porqué de las decisiones tomadas en el proceso de diseno
estructural (fuselaje® y trenes de aterrizaje’) y cémo se llegé al resultado final del diseno
y manufactura del prototipo (CANEK 2019). Por esta razén, los procesos fuera del diseno
estructural, no estan desarrollados con el mismo nivel de detalle.

1Society of Automotive Engineers. Es la organizacién enfocada en la movilidad de los profesionales en la ingenieria aeroes-
pacial, automocién, y todas las industrias comerciales especializadas en la construccion de los vehiculos. El principal objetivo
de la sociedad es el desarrollo de los estandares para todos los tipos de vehiculos, incluyendo coches, camiones, barcos, aviones,
etc.<https://www.sae.org/>.

2Se pueden revisar los lineamientos en el reglamento correspondiente: IX Competicién oficial. Clase regular: Reglamento
de competicién. SAE Aero Design México 2019 <https://www.saemx.org/aerodesign-reglamento>.

3(Comisién Técnica SAE México, 2019).

4Compaiia ficticia.

®Véase: Organigrama.

6Cuerpo del avién donde van los pasajeros y las mercancias (RAE, 2020).

Sistema mecanico dotado de ruedas o esquies que permite el correcto aterrizaje y despegue de los aviones (RAE, 2020).



Filosofia del equipo
Mision

Expandir el potencial de cada integrante del equipo UNAM Aero Design en las areas de ciencia, tecnologia,
ingenieria y matematicas, administracion de proyectos y manejo de empresas. Impulsar el desarrollo de pro-
yectos dentro de la Universidad Nacional Auténoma de México (UNAM) y generar un espiritu competitivo
universitario en pro de nuestro pais, México.

Vision

Competir en SAE Aero Design Brasil y ser el principal equipo representativo mexicano en competencias
nacionales e internacionales de SAE Aero Design. Asi como promover la apertura de una carrera
afin a la aeronautica en la UNAM.

Objetivo General

Disenar y manufacturar prototipos de aeronaves no tripuladas para competencias nacionales
e internacionales organizadas por SAE (Society of Automotive Engineers).

Objetivos Especificos

Los objetivos especificos son exclusivos para el desarrollo del prototipo CANEK 2019, limitados al disefio
estructural (fuselaje y trenes de aterrizaje) en esta tesis.

[. Implementar un diseno estructural que resista las cargas propuestas.
IT. Minimizar el peso en la estructura a través de optimizaciones topoldgicas.
III. Disenar un ensamble que facilite el transporte de la aeronave.
IV. Establecer un proceso de manufactura preciso y eficiente.
V. Sentar un precedente documentado en el disenio estructural de aeronaves, para futuras temporadas

del equipo UNAM Aero Design.

Organigrama

El equipo se divide en 4 sistemas: Administracion, Avionica, Aerodinamica y Diseno estructural. Cada
sistema es fundamental para que el proyecto se pueda llevar a cabo, ya que cada uno tiene tareas especificas,
que en conjunto, realizan la construccién de la aeronave.

El propdsito de la organizacion del equipo fue simular una empresa de Ingenieria Aeroespacial, en donde
el Faculty Advisor® funge como CEO (Chief Executive Officer)? de la misma, éste a su vez se comunica
directamente con el COO (Chief Operating Officer)!?, capitan del equipo. Los lideres de sistema tienen el
rol de Functional Managers!! de la compaiiia, teniendo a su cargo al staff 2. El staff estd compuesto por
todos los demas miembros del equipo, cada uno de ellos con tareas especificas.

8Miembro de la facultad que da consejos a los estudiantes.
9Director Ejecutivo.

0Director de Operaciones.

" Gerente Funcional.

12Personal que forma parte de una organizacién.



Docente consejero
(CEO)

Capitan del equipo
(CO0)

Lider de Aerodinamica
(Functional Manager)

Lider de Estructural
(Functional Manager)

Lider de Avidnica
(Functional Manager)

Lider de Administraciéon
(Functional Manager)

Miembros del equipo

(Staff)

Miembros del equipo

(Staff)

Miembros del equipo

(Staff)

Miembros del equipo

(Staff)

Figura 1: Organigrama del equipo.

UNAM Aero Design esta conformado por alumnos de seis facultades distintas: Ingenieria, Ciencias, Conta-
duria y Administracién, Arquitectura, Economia, y Ciencias politicas, lo que la convierte en una agrupacion
multidisciplinaria que integra diferentes habilidades y areas de estudio.

Formé parte del sistema de Disenio estructural, en donde junto con mis companeros de sistema, desarrolla-
mos tareas especificas enfocadas al disefio y manufactura.

1 Administracion

1.1. Estrategia de trabajo

Este sistema se encarga de la administracién de recursos econémicos, materiales y publicidad del equipo UNAM
Aero Design en redes sociales asi como en eventos relacionados con aerondutica en México. Es fundamental conseguir
fondos para poder realizar el prototipo, este sistema a través de una estrategia de ventas' retne patrocinios
de diferente naturaleza, como pueden ser: materiales, manufactura por control nimerico computarizado (CNC,
Computer Numerical Control) y dinero que es utilizado para el pago de materiales, herramental, inscripcién a las
competencias SAE, etc. También se encarga de mantener un orden tanto del equipo como de su zona de trabajo y
tener una base de datos con todas las propiedades del equipo debidamente clasificadas.

1.2. Estrategia de ventas

Al ser una agrupacién estudiantil sin fines de lucro, se busca el financiamiento del proyecto a través de la colabo-
racién con distintas empresas. Para que exista un beneficio mutuo, la empresa invierte en la agrupacion a cambio
del desarrollo tecnoldgico de la aeronave, que después podra ser adaptada a los requerimientos y necesidades de
ésta. Ademads, se le ofrece a los patrocinadores la deduccién de impuestos del 100 % sobre el monto patrocinado,
asi como que aparezcan sus logos en el prototipo y difusion de estas empresas en redes sociales.

Véase: 1.2 Estrategia de ventas.
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2  Avidnica

El sistema de Avidnica se ocupa de instalar todos los componentes y conexiones eléctricas de la aeronave, asi como
en las superficies de control, seleccion e implementacién del motor, seleccién y pruebas de la hélice y el control del
prototipo mediande un radio control. En este capitulo se presentan unicamente los resultados finales del sistema,
asi como consideraciones o procedimientos escenciales para llegar a ellos.

2.1. Sistema de propulsion

2.1.1. Selecciéon de motor y hélice

El empuje es un factor que determina cuanta carga ttil puede llevar el avién, entre mayor sea el empuje mayor
carga tutil llevard el avién, y se vera reflejado en un mayor puntaje dentro de la competencia SAE. El empuje estd
dado por el motor y hélice que mueven la aeronave. Para seleccionar el sistema de propulsiéon de la aeronave, se
tomé como principal consideracion la restriccion establecida por el reglamento SAE: IX Competicion oficial. Clase
reqular: Reglamento de competicidn, la cual limita la potencia utilizada por el motor a 1000 [W].

Para la seleccién del motor se utilizaron los software eCalc! y MotoCalc?, la funcién utilizada de estos programas
es la de obtener el empuje estatico y dindmico con base en los pardmetros de entrada introducidos (modelo de
motor, tamaio de hélice y bateria que alimenta el motor). Después de realizar varias iteraciones intercambiando
los pardmetros motor - hélice - bateria, la configuraciéon que presenté la mejor relacion empuje/potencia fue la del
motor cobra C-5320/22 con una hélice de 20X8 [pulgadas]® y una bateria LiPo de seis celdas con capacidad de
4,335 [mAh].

2.1.2. Pruebas del motor y hélice

Para medir el empuje real estatico del motor se utilizé6 un banco de pruebas, en el cual se probaron hélices de tres
materiales diferentes: nylon, madera y fibra de carbono, todas ellas de 20X8 [pulgadas| (Tabla 2.1). La hélice que
proporciona mas empuje es la de fibra de carbono, por lo que ésta fue la seleccionada para usarse en el prototipo.
Para obtener la maxima eficiencia del motor es necesario calibrar de manera correcta el ESC?, es por ello que se
seleccion6 el ESC Phoeniz Castle de 75 [A], ya que ofrece la opcién de cambiar la frecuencia PWM?® con la que
trabajard el motor. Se utiliz6 una frecuencia de 12[kHz], ya que es la recomendada por el fabricante del motor.
Otro factor involucrado en el rendimiento del motor es el Timing, cuya funciéon es mandar un pulso al motor para
crear una fuerza electromagnética en la bobina. Un timing bajo, proveé una mayor eficiencia y menor potencia,un
timing alto, proveé una mayor potencia a cambio de la eficiencia, lo que puede provocar un sobrecalentamiento del
motor.

1Software con versién Demo de uso libre. eCalc(© by Solution for All Markus Miiller <www.eCalc.ch>.

2Software de eCalc con versién Demo de uso libre. eCalc(© by Solution for All Markus Miiller <www.eCalc.ch>.

3Las hélices se miden en pulgadas, 20X8 [pulgadas] quiere decir 20 [pulgadas] de didmetro y 8 [pulgadas] de paso, el paso
esta relacionado con la cantidad de aire que mueve en cada vuelta.

4Por sus siglas (Electronic Speed Contoller) es un controlador de velocidad electrénico. Este controlador es capaz de definir
la velocidad de giro de un motor brushless mediante la generacién de pulsos compatibles con este tipo de motores.

®Modulacién de ancho de pulso (PWM, Pulse-Width Modulation), es una forma de entregar energfa a través de una
sucesién de pulsos en lugar de una senial (andloga) que varfa continuamente. Al aumentar o disminuir el ancho de pulso, el
controlador regula el flujo de energia al motor.
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Corriente

Hélice Timing | PWM Rate [kHz| | Voltaje [V] consumida [A]

Potencia [W]| | Empuje [kg]

Nylon Medio 12 25 40 1000 5.10
Madera | Medio 12 25 40 1000 5.13
Fibra de [y r 406 12 25 40 1000 5.25
carbono

Tabla 2.1: Maximo empuje registrado por cada hélice.

2.2. Dimensionamiento de servomotores

La posicién de las superficies de control®, es modificada desde el mando a distancia, para esto es necesario imple-
mentar servomotores’ que son los que seran accionados a distancia para modificar dicha posicién. El par necesario
para mover cada superficie de control se calculé con la ayuda del software Ruddermomente.® Este programa re-
quiere el largo y ancho de la superficie de control, la velocidad maxima de la aeronave, el peso de la superficie de
control y el factor de carga (Figura 2.1). La velocidad maxima estimada de la aeronave es de 14 [m/s](se determiné
dicho valor ya que es el caracteristico de la velocidad crucero de acuerdo a la envolvente de vuelo)?. En la Tabla
2.2 se puede observar el par requerido por cada superficie de control considerando un factor de seguridad de 1.5.

Calculation of

Rudder moment

Input
Result

Weight of rudder (G) = 68lgr G

Mean rudder depth = 120 mm T

Rudder length = 790 mm L

Speed = 50.4 km/h V max

Deflection = 20 mm H

max. g-load = 8¢ g

{acro 8g, none acro 3g)

Rudder force due g-load (Fg) = 5.44 N

Deflection: Force on rudder Rudder moment Max. Moment
M max = (Fl+Fg) x T2
Gl Fg {due air stream only Fl)

O} degreq mm N N Nem Kgcm Nem Kgcm
5° 10 0.0 5 1 0.1 33 3.2
10° 21 0.7 5 4 0.4 37 3.6

Figura 2.1: Calculo del par requerido por el Flap con el software Ruddermomente.

6Las superficies de mando y control se pueden clasificar en primarias a las que proporcionan control y secundarias a las que
modifican la sutentacién. Modifican la aerodindmica de la aeronave provocando un desequilibrio de fuerzas, una o maés de ellas
cambia de magnitud. Este desequilibrio hace que la aeronave se mueva sobre uno o méas de sus ejes, aumente la sustentacién
o aumente la resistencia. Las principales superficies de control son: flap, alerén, elevador y timén. (Munoz, 2017).

"Dispositivos de accionamiento para el control de precisién de velocidad, par motor y posicién. (CLR, 2017).

8Software de uso libre por eCalc(© by Solution for All Markus Miiller <www.eCalc.ch.>.

9Calculo no mostrado en esta Tesis.
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Lareo | Ancho Par Par con
Superficie &t . Peso [kg] | requerido | factor de seguridad
(] | [m] . _

[kg-cm) [kg-cm)
Flap 0.790 | 0.120 0.068 3.6 5.4
Alerén | 0.591 | 0.120 0.040 2.5 3.75
Elevador | 1.000 | 0.063 0.040 1.2 1.8
Timén 0.400 | 0.063 0.025 0.6 0.9

Tabla 2.2: Par requerido para el movimiento de las superficies de control con un angulo de flexién de
10°(dngulo minimo requerido para el funcionamiento de las superficies de control).

Un momento o par de torsiéon puede definirse como: “Los giros o movimientos rotacionales, son efectos propios de
las fuerzas llamados momento o bien, el momento establece la tendencia de la fuerza que se aplica sobre un cuerpo
para hacerlo rotar alrededor de un eje fijo (eje de momento)” (Arellano, 2018, p.1).

Los momentos de las fuerzas son en tres dimensiones, pero se puede atender el caso donde el observador esté
perpendicular al plano de accién de la fuerza y la distancia al punto de giro O. La magnitud del momento causado
por esta fuerza respecto al punto de giro es:

|Mo| = DIF| (2.1)

Donde,

D: distancia perpendicular de O a la linea de accién de la fuerza (brazo de momento).
Mo: magnitud del momento causado por la fuerza F' respecto al punto de giro O.

F: fuerza aplicada.

“La direccion del momento, por tanto, es perpendicular al plano que contiene al puntoO y a la fuerza F, el
sentido del momento lo da el giro que provocado por la fuerza que, por convencién, se catalogan como horarios
(-) y antihorarios (+). Las fuerzas cuyas lineas de accién pasen por el punto en cuestién no tienen distancia
perpendicular, por lo que no produce momento.” (Arellano, 2018, p.2).

El servomotor seleccionado para cada superficie de control es un BMS-621DMG que entrega un par de 7.2 [kg - cm]
a6 [V].

2.3. Autonomia de la aeronave

Para realizar el calculo de la carga eléctrica consumida por los difernetes componentes eléctricos del prototipo, se
utilizo la férmula de la corriente eléctrica (Ecuacién 2.2), la cual fue modificada para obtener el resultado en mAh,
ya que es la medida comercial de las baterias de aeromodelismo (Sadraey, 2012):

QlmAR] = I A] * t{min] * (1?251]) ) (0'2717[22”‘]%]) (2.2)

El tiempo promedio por ronda en la competencia SAF es de cinco minutos, por lo que este parametro fue tomado
en cuenta para los calculos.
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2.3.1. Servomotores

Para obtener la corriente consumida por un servomotor se aplicé al servomotor el par de torsién requerido por
cada superficie de control' y con ayuda de un osciloscopio se midi6 la corriente demandada. La corriente media
registrada fue de 1 [A]. Considerando que la aeronave consta de siete servomotores, la corriente total requerida es
de 7 [A]. Sustituyendo en la ecuacién de carga eléctrica.

QImAR] = T[A] * 5[min] < 60l ) <02777[mAM

A > = 583[mAh] (2.3)

1[min]

Aplicando un factor de seguridad de 1.5 tenemos que la carga consumida por los servomotores en una ronda de
vuelo es ) = 874.5[mAh|.

2.3.2. Motor

Para calcular la carga eléctrica del motor se hicieron dos consideraciones:

I. Un tiempo de despegue y aterrizaje total de 2 [min]'! en donde se registra que la corriente maxima consumida

es de 45.22 [A], medido con Multimetro Digital PROMAX PD 351 con Bluetooth.

Q[mAh] = 45.22[A] * 2[min] * ( 60s] ) . (0-2777[mAh]

A ) = 1,506.911[mAh] (2.4)

1[min]

II. Un tiempo de 3 [min]'? en el cual la aeronave tiene una velocidad crucero de 12.5 [m/s]'3, asimismo la
corriente consumida a esa velocidad es de 16 [A], medido con Multimetro Digital PROMAX PD 351 con
Bluetooth.

Q[mAR] = 16[A] * 3[min] * ( 60[s] ) . (0.2777[mAh]

e ) — 799.776[m AR] (2.5)

1[min]
Sumando ambas cantidades para obtener el consumo total del motor y aplicando el factor de seguridad de 1.5
tenemos que la carga requerida es @) = 3,460.030[mAh|.

2.4. Seleccion de bateria

De los resultados obtenidos en la seccién 2.3 Autonomia de la aeronave, se concluye, sumando las cargas eléctricas
requeridas de todos los componentes, que es necesaria una baterfa de al menos 4,335 [mAh] para poder alimentar
al motor y a los servomotores durante los cinco minutos de la ronda de vuelo. Por lo tanto, se seleccioné una
bateria LiPo de seis celdas con una capacidad de 5000 [mAh] y una tasa de descarga de 50 [C] para el sistema
de propulsiéon. Ademaés, con el fin de proveer una alimentacién continua a nuestros servomotores y que el motor
aproveche toda la energia proporcionada por la bateria principal, se decidié utilizar una bateria LiPo de dos celdas
con una capacidad de 2200 [mAh] exclusivamente para este uso.

2.4.1. BEC (Battery Eliminator Circuit)

La corriente demandada por los servomotores sobrepasa los 5 [A] que proporciona el BEC interno del ESC selec-
cionado, es por esto que es necesario un BEC externo (CC BEC PRO) de 13 [A] para alimentar los servomotores.

10Véase: Tabla 2.2.

" Estimacién de prototipos de temporadas pasadas del equipo UNAM Aero Design.
12 fdem.

13Céalculo no mostrado en esta Tesis.
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3 Aerodinamica

Este sistema disefia y manufactura el sistema de sustentacién de la aeronave, que son las semi alas! y el empenaje?.
Asi como resolver la sujecién de estos componentes con el fuselaje®. En este capitulo se presentan tinicamente los
resultados finales del sistema, asi como consideraciones o procedimientos escenciales para llegar a ellos.

3.1. Diseno Conceptual

3.1.1. Localizacion del ala

Para la seleccion de la configuracién a ocupar se consideraron los siguientes parametros: accesibilidad a la parte
interna del fuselaje, altura del tren de aterrizaje?, manufactura, estabilidad, control y desempefio aerodindmico.

La configuracién alar se divide principalmente en tres posiciones (Figura 3.1): ala baja, ala media y ala alta.

Ala alta

Figura 3.1: Configuracién de ala baja, ala media y ala alta. (Manolo, 2019).

ICada una de las partes que a ambos lados del avién presentan al aire una superficie plana y sirven para sustentar el
aparato en vuelo. (RAE, 2020).

2Cola del avién, donde (en las configuraciones clasicas) suelen estar situados el estabilizador horizontal (encargado de
controlar el picado del avién) y estabilizador vertical (encargado de controlar la guifiada del avién usando el timén). (RAI,
2020).

3Cuerpo del avién donde van los pasajeros y las mercancias (RAE, 2020).

4Véase: 4.2.6. Tren de aterrizaje.
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= “Ala baja: esta configuracién distribuye la totalidad del peso sobre el ala y hace que el control de la aeronave
sea mas complicado. La ventaja que aporta es un disenio méas robusto y amplia la capacidad de carga del
avién (e.g. dc-3 y aviones comerciales tipicos). El ala baja mantiene mayor contacto alar con el aire ya que se
emplea toda la superficie alar incluido el centro de la misma lo que no sucede las otras dos configuraciones.

= Ala media: configuraciéon por excelencia para modelos acrobaticos. El ala en esta posicién permite mayores
velocidades y giros sobre el eje longitudinal del avién. (e.g. p5ld-mustang, extra 300).

= Ala alta: se encuentra en la parte superior del fuselaje y el peso del avién queda por debajo del ala, esto hace
que la aeronave se mantenga estable y con tendencia a la correccién en vuelo. (e.g. cessna, piper cub). El ala
alta plana mantiene mejor contacto con el fluido de aire haciendo el vuelo estable y con un mejor cotrol de
la aeronave.” (X-Plane, 2015).

Con una evaluacién de ventajas y desventajas se decidié utilizar una configuraciéon de ala alta recta, debido a que
brinda un vuelo méas estable y un mejor control sobre la aeronave. De la misma forma, es la que mayor facilidad
tiene para ensamblar ya que no interfiere con los elementos internos del fuselaje, permite la carga y descarga de la
carga util y brinda mayor espacio interno en el fuselaje.

3.1.2. Geometria del ala

Para la seleccién de la geometria alar se buscé el cumplimiento de los siguientes objetivos de disefio:

= Generar la sustentacién necesaria para un vuelo exitoso con una envergadura® fija.
= Generar un comportamiento de entrada en pérdida suave.

= Ofrecer caracteristicas de alabeo aceptables.

Para esta aeronave se decidié implementar una geometria Schuemann, debido a las semejanzas aerodindmicas con
un ala eliptica. “En realidad, la llamada geometria Schuemann es solo una manera para los modeladores RC de
aproximar la forma eliptica ideal” (Strojnik, 1983).

Gracias a esta semejanza se pudo obtener un comportamiento del coeficiente de sustentacién alto y uniforme en
un 85 % del ala, mientras se obtuvo un bajo coeficiente de sustentacién en las puntas del ala, con lo que se logrd
minimizar el arrastre inducido y producir un flujo homogéneo del aire a lo largo de la mayor parte del alaS.

Figura 3.2: Geometria del ala.

SDistancia entre los extremos de las alas de un avién. (RAE, 2020).
6Véase: 3.2. Disefio a detalle.
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3.1.3. Flaps

Se decidi6 utilizar flaps” simples, tanto por su manufactura como por el bajo incremento de arrastre que generan
con la deflexion, especialmente en el rango de 10° al sélo moverse en rotacién. Ademads, se fijé la maxima deflexién
en 15° por ser el dngulo en el cual atin no se presenta la separacién de la capa limite (Gudmundsson, 2013).

3.1.4. Empenaje

Para el empenaje, entre las distintas configuraciones (Figura 3.3) se utiliz6 la de cola cruciforme o T invertida
debido a su eficiencia aerodindmica y a su manufactura, que al ser utilizada en temporadas anteriores por el equipo
UNAM Aero Design se verifico6 su funcionamiento en prototipos similares y se tiene conocimiento previo de su
manufactura. (UNAM Aero Design, 2018).

»r

Cola cruciforme ColaenT

2y

/friple estabilizador vertical

Cola baja

Figura 3.3: Configuraciones de empenaje. (Hernandez, 2015).

3.2. Diseno a detalle

3.2.1. Selecciéon de perfiles

Se efectud el calculo para el coeficiente de sustentacion tedrico necesario que deberia de tener el perfil alar para el
vuelo en crucero (3.1) (Campuzano, 2009). Fueron consideradas las condiciones de un vuelo en la CDMX, es decir
a una altura de 2250 [m].

L 20[K g] * 9.77[m/s?]

= =1.40 3.1
pV2S 1% 0.97[Kg/m?] x 12.52[m/s] * 1.84[m?] (3:1)

Ccrucero =

Donde:

L - Fuerza de sustentaciéon & [N].

p - Densidad del aire en CDMX [Kg/m3].

V - Velocidad crucero del prototipo.? [m/s].

S - Superficie alar. 19[m?].

C crucero - Coeficiente de sustentacién [adimensional].

"Superficie de control que sirve para variar la superficie y forma del ala con el fin de aumentar la sustentaciéon a bajas
velocidades. (Teodoro J., 2008).

8Véase: 3.2.6. Analisis de desempefio.

9Célculo no mostrado en esta Tesis.

10Véase: 3.2.2. Superficie alar.
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Una vez calculado el valor del coeficiente tedrico requerido para el vuelo y considerando un camber!! de entre 13 %
y 15% de la cuerda!?, se analizé un conjunto de perfiles alares que cumplen con estas caracteristicas en el software
libre XFLR5. Para escoger el perfil que mejor se ajustara a los objetivos de disefio se elabor6 una matriz de decisién
en donde se hizo uso de un sistema de ponderaciéon donde se evaluaron las caracteristicas mas relevantes de estos.
Finalmente, se realizé una suma de todos los valores correspondientes obtenidos de la ponderacién de los perfiles.
El que obtuvo la mayor calificacién fue el perfil alar Eppler E216, por lo que fue seleccionado.

Perfil Espesor (%) Mejor T CL Mejor CL CD Mejor CD | Cl/Cd Mejor CliCd Cm Mejor Cm | Max Cl/Cd | Mejor Max Cl/Cd b3
AG12 6.20 87.10 1.00 64.37 0.06 94.49 17.84 60.83 -0.03 78.89 3315 86.45 66.79
AG13 5.80 93.10 1.00 64.69 0.06 90.61 17.19 58.61 -0.03 71.96 34.15 89.06 66.50
AG14 5.40 100.00 1.01 65.08 0.06 88.39 16.87 57.53 -0.03 68.49 3476 90.64 66.69
AG35 8.70 62.07 1.17 75.63 0.06 92.59 20.53 70.03 -0.02 100.00 3212 83.76 68.50
AG24 8.40 64.29 1.14 73.37 0.06 85.71 18.44 62.89 -0.03 66.15 34.72 90.52 65.99
E387 9.10 59.34 1.22 78.70 0.06 84.17 19.43 66.25 -0.04 58.68 37.50 97.78 68.20
S$9000 9.00 60.00 1.19 76.58 0.05 99.04 22.24 75.85 -0.04 58.36 34.67 90.40 70.65
E216 10.40 51.92 1.55 100.00 0.05 100.00 29.32 100.00 -0.12 17.43 38.35 100.00 79.33
HQ 2.5/9 B 9.00 60.00 1.07 69.28 0.06 90.11 18.31 62.43 -0.04 60.51 38.07 99.26 67.33

Figura 3.4: Matriz de decision para el perfil alar.

3.2.2. Superficie alar

Para determinar las dimensiones de la superficie alar se consideraron las limitantes de disefio expuestas en el
reglamento IX Competicion oficial. Clase reqular: Reglamentode competicion. SAE Aero Design México 2019. Las
cuales son envergadura de 3.6 [m], distancia de despegue en 60 [m] y la potencia al motor de 1000 [W] (Figura
3.5). Como resultado se obtuvo un AR' de 7.0261, un rea de 1.84 m? y una carga alar de 12.5 kg/m?.

™™

——— Take off

Figura 3.5: Graficas de restricciones.

1 Asimetria entre las dos superficies de actuacién de un perfil aerodindmico, con la superficie superior de un ala que es
comiinmente mas convexa (camber positivo). Un perfil aerodindmico que no estd abombado se llama perfil aerodindmico
simétrico. Los beneficios de abombado fueron descubiertos y utilizados por primera vez por Sir George Cayley en el siglo
XIX. (Desktop Aeronautics, Inc., 2007).

12Ge refiere a la linea recta imaginaria que une el borde de salida con el centro de la curvatura del borde de ataque de un
perfil alar o dlabe cualquiera. La longitud de la cuerda es la distancia entre el borde de salida y el punto del borde de ataque
donde la cuerda se interseca con este tltimo. (Clancy, 1975).

13Relacién de Aspecto: es una medida de cuan larga y delgada es un ala de punta a punta. La relacién de aspecto de un ala
se define como el cuadrado de la envergadura del ala dividida por el drea del ala y se le da el simbolo AR. (WebAero, 2011).
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3.2.3. Carga ttil en la envergadura alar

En el reglamento (Comisién Técnica SAE México, 2019) se indica que ademés de la carga 1til en el fuselaje, se debe
cargar una segunda en la envergadura alar (Bahias de carga). Para determinar la posicién lateral de las bahias de
carga se graficé el coeficiente de sustentacion a lo largo de la semi-ala (Figura 3.6), el punto donde el coeficiente
es maximo se encuentra entre los 0.6 [m] y 0.8 [m] en donde se colocaron las bahias de carga.

Considerando el volumen de las bahias como restriccién se fij6 el volumen para la bahia A (Carga 1til en la semi ala
izquierda, tomando como referencia la vista frontal del prototipo), y bahia B (Carga util en la semi ala derecha,
tomando como referencia la vista frontal del prototipo) en 4.3e-4 [m3]. Y buscando un peso de entre 0.5 y 0.7
[Kg] para cada bahia, se determiné medienate la Ecuacion 3.2 que el material a emplear tuviera una densidad
entre 1400 y 1600 [kg/m3]. Buscando obtener el mayor peso posible del intervalo, se seleccion6 Nylamid con una
densidad de 1570 [kg/m3] dando como resultante un peso de 0.675 [Kg] en cada bahia.

pP= v (3.2)

\ 4

s [

ni - |_.

0y

b2

Figura 3.6: Distribucion de los coeficientes de sustentacion.

Figura 3.7: Bahia de carga.
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3.2.4. Empenaje

Una vez elegida la configuracién a usar en el empenaje' se tomaron consideraciones escenciales para su disefio;
respecto al control lateral del avién se calcul6!® el coeficiente de estabilidad longitudinal estatica (C,)'6, para
asegurar la estabilidad estatica longitudinal se necesita que ante cualquier cambio en el dngulo de ataque de la
aeronave, se genere un momento de cabeceo en sentido contrario que restablezca el equilibrio (Garcia, 2010).

De forma similar se debe contamplar la estabilidad de la aeronave en movimiento por lo que se calcul6'” el
coeficiente de estabilidad longitudinal dindmico (Cy,, ), este considera la razén de cambio del momento de cabeceo

con respecto a la razén de cabeceo.

Por tltimo, para analizar el control direccional se usé el coeficiente de estabilidad direccional estatico (Cy,)'®, que
toma en cuenta la razén del cambio del momento de viraje con respecto al coeficiente de viraje. (Caughey, 2011).

De manera andloga al ala, los perfiles alares usados en el empenaje se escogieron haciendo énfasis en el impacto en

la aeronave de las caracteristicas y desempeno de cada perfil.

Estabilizador Vertical

Estabilizador Horizontal

Timén

Elevador

Figura 3.8: Componentes del empenaje.(Itmexicali, 2015).

3.2.5. Analisis de desempeno

Despegue: Uno de los objetivos de disefio es lograr
que el prototipo despegue antes de los 61 [m)]
con la maxima carga posible. Para predecir la
distancia de despegue se ocupé una relacion en-
tre el empuje requerido y la carga alar, se con-
sideré una carga de 20 [kg| y una altitud de 540
[msnm] ya que es la altidud donde se lleva a
cabo la competencia SAE Aero Design México
2019. Con lo ya dicho, se logré determinar que
el empuje requerido es de 19.62 [N] ~ 20 [V].

14Véase: 3.1.4. Empenaje.
15C4lculo no mostrado en esta tesis.

16Se refiere al movimiento del avién sobre su eje transversal y determina en gran medida las caracteristicas de cabeceo,

particularmente las relativas a la pérdida. (Munoz, 2017).
17C41culo no mostrado en esta tesis.

18Ge refiere a la estabilidad de un cuerpo o vehiculo en movimiento sobre un eje perpendicular a su direccién de movimiento.
La estabilidad de un vehiculo es la capacidad para regresar a su posiciéon original cuando es perturbado por el medio en el

Empuje [N] | Sto [m] | Carga [kg]
11.72 17.5048 12
13.73 26.008 14
15.69 36.2178 16
17.65 48.87 18
19.42 60.1071 19.8
19.62 61 20

Tabla 3.1: Estimacién de empuje al despegue.

que se encuentra y las fuerzas lo hacen girar con respecto a su direccién original. (Gémez, 2012).
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W [N] | Slo [m] | Carga [kg]
Aterrizaje: Para predecir la distancia de aterrizaje 117.6 | 93.84 12
se considerd que al momento de tocar la pista, 1372 | 109.48 14
el prototipo tiene velocidad de pérdida®. 156.8 126 16
%Es la velocidad minima a la que una aeronave es capaz 176.4 | 140.76 18
de volar manteniéndose en el aire, es decir, consiguiendo una 196 156.47 20

sustentacién que sea capaz de igualar su peso. (Pardo, 1995).
Tabla 3.2: Estimaciéon de carga al aterrizaje.

Anaélisis de arrastre: La ecuacién (3.4) se conoce Polar de arrastre
como Polar de Arrastre (Drag Polar) y virtual-  oss
mente contiene toda la informacién aerodindmi- ~ °4

. . , 0.35
ca de la aeronave necesaria para cualquier ané- ol

lisis de desempeno (Palomino, 1999). La polar ..
i

de arrastre representa una curva que muestra la ~ o2

relacion entre el coeficiente de arrastre y el co- 013

. ., 0.1
eficiente de sustentacion de una aeronave com- .

pleta. Para la eficiencia de arrastre del ala se 0

observa que por cada unidad de (C) se gene- 0 05 1 15 2 25 3
ra 0.09 de (Cp) siendo una excelente condicion <

para el vuelo (Palomino, 2019). Tabla 3.3: Polar de arrastre.

3.3. Resultados

((a)) Semi alas recubiertas con monokote. ((b)) Estructura del empenaje.
Figura 3.9: Semi alas y empenaje resultantes del proceso de diseno del sistema Aerodinamica.

Una vez disenada la estructura de las semi alas y el empenaje se hicieron anélisis estructurales FEM (Finite Element
Method) y aerodindmicos CFD (Computational Fluid Dynamics) para la verificacién del diseno. Posteriormente
fueron manufacturadas con madera balsa!?; debido a su baja densidad y alta resistencia mecénica, dichas estruc-
turas se recubrieron con monokote?” para darles el acabado final, estando listas para su ensamble con el fuselaje.
Finalmente probadas en vuelo para su validacién.

9Véase: 4.2.1. Seleccion de Material.

20E]1 Monokote es una cubierta de plastico termorretractil aplicada que tiene un material de poliéster transparente recubierto
con un adhesivo pigmentado. El Monokote se une a una estructura desnuda con una plancha de sellado y luego se contrae
por calor. (Air Field Models, 2002).
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4  Diseno Estructural

El sistema de diseno estructural, disefia, analiza y manufactura el fuselaje y trenes de aterrizaje de la aeronave.

Como estrategia de disefio se buscé maximizar la capacidad de carga total con la que la aeronave fuese capaz de
operar, para después optimizar la estructura del prototipo en pro de la reduccién de peso de la estructura. Se
utilizaron diversas herramientas de software (Solid Works Student 2018 y Ansys Academic® R3 y R19.2), con las
cuales se realizaron los modelados y andlisis estructurales correspondientes al disefio para garantizar la integridad
estructural de toda la aeronave en todas las etapas de vuelo. Es decir, para cualquier decisién de diseno se busco
tener presentes los objetivos ya senalados, y asi garantizar un prototipo competitivo.

4.0.1. Identificacién de necesidad

Crear el fuselaje de la aeronave no tripulada CANEK 2019 que sea capaz de llevar la carga ttil (deberd permanecer
centrada en el fuselaje), segtin se menciona en el reglamento IX Competicion oficial. Clase regular: Reglamento de
competicion. SAE Aero Design Mérico 20193. Asi como crear los trenes de aterrizaje que deben soportar el peso
total del prototipo més la carga 1til, sobre todo en el despegue y aterrizaje del mismo.

4.0.2. Identificacion del problema

Las aeronaves RC convencionales (aeromodelismo), estan disefiadas para realizar acrobacias, por lo tanto, no son
una guia factible para el disefio del prototipo ya que éste es una aeronave de carga.

En temporadas pasadas del equipo UNAM Aero Design, el fuselaje y trenes de aterrizaje presentaron un peso muy
elevado.

Encontrar un material cuyas propiedades mecédnicas permitan usarlo estructuralmente, pero que a su vez tenga
una baja densidad para disminuir el peso de la aeronave.

4.0.3. Definicién de necesidades y especificaciones

» Crear el fuselaje de la aeronave no tripulada CANEK 2019 que tenga un peso menor a 3[Kg], debido a que
se pretende disminuir el peso del fuselaje respecto a la temporada pasada (2018) de 4 [Kg].

» Crear un tren de aterrizaje capaz de soportar 20 [Kg] (peso méximo del prototipo) y las fuerzas resultantes
en el instante de aterrizaje.

= Disenio manufacturable.

» El fuselaje debe ser menor a 3 [m] de longitud segun lo establecido en el reglamento (Comisién Técnica SAE
México, 2019).

= Ensamble fuselaje - semi alas. No permanente.

Versién estudiantil, licencia proporcionada por Dassault Systémes al equipo UNAM Aero Design al ser miembros de SAE
Aero Design.

2Versién estudiantil, software proporcionado por ANSYS, Inc. a todos los alumnos universitarios.

3(Comisién Técnica SAE México, 2019).
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4.0.4. Definicién del problema

Consideraciones:

= Materiales con alta densidad implican mayor peso.
= Aeronaves RC comerciales no son de carga.

= Método de manufactura ineficiente en temporadas pasadas del equipo UNAM Aero Design.

Diseniar y manufacturar el fuselaje y los trenes de aterrizaje para una aeronave de carga, aplicando optimizacién
de forma y materiales de baja densidad. Implementando un método eficiente de manufactura.

4.0.5. Planeacion

Actividades/Etapa Descripcion
., Investigacion partes de aeronaves, conceptos
0-1 Investigacion previa . . ga p . P
basicos, fuselaje, trenes de aterrizaje, etc.
2 Plan de trabajo, revisidn bibliografica.
3 Investigacion y Revisién de reglamento.
4 reconociemiento (Estructural) |Investigacidén de materiales y ensambles.
5 Analisis de estructuras.
6 Identificacion de necesidades y problemas.
7 Lluvia de ideas, restricciones de diseno.
3.9 Identificacion de partes y propuestas
I conceptuales.
Disefio conceptual — —
10-11 Analisis de propuestas conceptuales, aplicacion de
matrices de decision.
12-13 Evaluacidn y seleccién de conceptos.
14 - 15 Definicidn de especificaciones finales.
16 Modelo conceptual.
17 Seleccién de materiales.
Definicon de medidas, propuestas y resoluciones
18- 20 de ensambles, establecimiento método de
. manufactura.
Disefo a detalle
21-24 Modelos CAD 3D de todas las piezas.
25-28 Ensambles y analisis estructurales.
29 Disefio final. Planos para manufactura.
30-34 Manufactura de piezas y elementos principales.
Manufactura
35-37 Ensambles y acabados.
38 Ensamble del prototipo Ensamble final de |la aeronave.
39 Entrega final para pruebas |Prototipo listo para prueba de vuelo.

Figura 4.1: Listado de actividades.
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4.1. Diseno conceptual

En este proceso se establece la estructura funcional del producto®, se buscan las estructuras fisicas adecuadas y se
combinan para obtener la estructura final que definird el concepto. La metodologia propuesta por la norma VDI
2221 considera en esta fase una sub-etapa explicita de divisién del producto en moédulos realizables que facilita en
gran manera el proceso de disefio y etapas posteriores de desarrollo del producto (mantenimiento, adaptabilidad,
gamma de producto, futuras modificaciones, etc.). En este momento se define, por tanto, la distribucién preliminar,
el dimensionamiento inicial y la seleccién preliminar de materiales. (Ullman, 2013).

4.1.1. Busqueda de informacion

El tema de interés es la estructura del fuselaje y trenes de aterrizaje por lo que el criterio utilizdo para la bisqueda
fue investigar las configuraciones principales de estos en aviones.

Fuselaje

“El fuselaje es el cuerpo central de un avién y estd disenado para dar cabida a la tripulacién, pasajeros y carga.
También proporciona la conexién estructural de las alas y el empenaje.” (Preciado, S.f.).

Los principales tipos de fuselaje son:

1. Fuselaje articulado Pratt: se forma a partir de unas vigas que recorren el fuselaje a lo largo de su eje
longitudinal (largueros). Los largueros estdn unidos entre si por pequenas vigas verticales y horizontales
(montantes). Para soportar los esfuerzos cortantes, se usan cables tensores que trabajan a traccién. Es una
estructura comun en los comienzos de la aviacién (Padilla, 2018). (Figura 4.2).

Larguero

Diagonal

Figura 4.2: Fuselaje articulado Pratt. (U.N.L.P: Departamento de Aerondutica, 2016).

2. Fuselaje monocasco: los fuselajes monocasco (Figura 4.3) pueden estar reforzados mediante elementos
estructurales curvos que dan la forma al revestimiento y sirven como apoyo del mismo, estan colocados de
forma transversal. Ademaés, como el revestimiento no soporta eficientemente los esfuerzos de compresion, se
pueden anadir otros refuerzos extra (Garcia-Cuevas, 2012). El fuselaje monocasco utiliza un revestimiento
extremadamente grueso para soportar las cargas de pandeo.

4En esta tesis, el concepto producto se refiere inicamente al fruto del proceso de diseflo, sin intencién de comercializarlo
u obtener remuneracién econémica.
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Recubrimiento  Formador

Mampara

Figura 4.3: Fuselaje monocasco. (Blogaviator, 2018).

3. Fuselaje semimonocasco: es el tipo de fuselaje més habitual en la actualidad (Figura 4.4). Puede verse
como una evolucion del fuselaje monocasco reforzado. En su exterior, estd formado por un revestimiento fino
que flexiona con facilidad. Para evitar esto, se coloca una serie de elementos adicionales: larguerillos; que son
una serie de pequenas vigas que recorren el fuselaje longitudinalmente, mamparos de presién; que delimitan
la zona presurizada en su parte posterior y anterior.

Larguero

Formador

Figura 4.4: Fuselaje semimonocasco. (Blogaviator, 2018).

Tren de aterrizaje

El tren de aterrizaje es el conjunto de ruedas, soportes, amortiguadores y otros equipos que un avién utiliza para
aterrizar o maniobrar sobre una superficie. El peso del tren de aterrizaje estd entre un 4% y un 7% del peso de
despegue del avién (Plus Ultra, S.f.). El tren de aterrizaje es la parte de la aeronave que absorbe energia cinética
producida por el contacto con la pista durante el aterrizaje y despegue. También se hace posible trasladar la
aeronave via terrestre por la pista.

Las configuraciones mas comunes son:

1. Configuracién de cola: Este tipo de tren cuenta con dos ruedas pricipales por delante del centro de
gravedad de la aeronave ancladas al fuselaje mediante una estructura que las conecta y una rueda mucho
mas pequena en la cola de la aeronave anclada al fuselaje. La distancia entre la rueda trasera y el fuselaje es
minima, mientras que la distancia entre las ruedas delanteras y el fuselaje es mayor, dando una inclinacién
de cola a la aeronave. (Figura 4.5).
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Figura 4.5: Tren de aterrizaje configurcién de cola . (MITMA, 2007).

2. Configuracion de triciclo: Es la mas comun en las aeronaves actuales, el tren principal se encuentra detras
del centro de gravedad de la aeronave y el tren delantero se encuentra en la nariz de la aeronave. Ambos
trenes se unen al fuselaje mediante su respectiva estructura, quedando a la misma altura de la rueda al

fuselaje. (Figura 4.6).

Figura 4.6: Tren de aterrizaje configuracién de triciclo . (MITMA, 2007).

3. TAndem: es empleado para aviones con grandes dimensiones, las ruedas se encuentran en linea, bajo el
fuselaje y las ruedas estabilizadoras. (Figura 4.7).

t‘\\u\
ll)ll

t0oo,
[iy)
anmummnm

Figura 4.7: Tren de aterrizaje configuracién de tdndem. (Emirates Airlines, 2018).
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4.1.2. Diagrama de caja negra

Para el modelo de caja negra (Bhaskaran, 2019), la entrada se forma por todos los componentes de la aeronave,
que tienen que ser almacenados y ensamblados a un cuerpo para poder formar la aeronave (Figura 4.8), que a su
vez, debe poder trasladarse en tierra. Los elementos y funciones especificas se puenden observar en el diagrama
funcional®.

>Componentes
eléctricos
>Semi alas
>Empenaje r—- Caja Negra
>Carga util
>Heélice
>Motor

Prototipo Canek
2019

Figura 4.8: Diagrama de caja negra.

4.1.3. Diagrama de descomposicion funcional

Para el diagrama funcional se utilizaron la entradas y salidas de la Figura 4.8. La entrada de componentes eléctricos
se refiere a los seleccionados por el sistema Aviénica®: ESC, interruptor de emergencia (shunt plug), limitador,
servomotores, baterias y receptor. Dentro de la caja negra se establecieron tres sistemas principales para poder
obtener al final el prototipo CANEK 2019, los cuales son: sistema de almacenamiento (parte interna del fuselaje),
sistema de sujecién y ensamble (parte externa del fuselaje) y sistema de rodamiento (trenes de aterrizaje). La
interaccién de estos sistemas se engloba en el diagrama funcional (Figura 4.9).

Sistema de
>Componentes almacenamiento
eléctricos > (parte interna del
fuselaje)
>Semi alas ]
>Empenaje Slztem_a de
rodamiento Prototipo Canek
(trenes de T 2019
>Carga util aterrizaje)
Sistema de
>Hélice sujecion y
ensamble (parte
externa del
>Motor fuselaje)

Figura 4.9: Diagrama de descomposicién funcional.

5 ’ . . ez .
°Véase: 4.1.3. Diagrama de descomposicién funcional.
6Véase: 2| Aviénica.
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Descripcién de funciones

El fuselaje funge como el cuerpo de la aeronave, estd disenado para dar cabida a la tripulacion, pasajeros y carga;
en este caso unicamente albergara carga 1til asi como los componentes eléctricos que haran funcionar el prototipo.
También proporciona la conexién estructural de las alas, el empenaje y el motor con la hélice. Por lo que el fuselaje
se puede dividir en dos sistemas principales: sistema de almacenamiento (parte interna del fuselaje), y sistema de
sujecién y ensamble (parte externa del fuselaje). El primero se refiere a que dentro del fuselaje debe ir la carga util
fija y el acomodo de los componentes eléctricos, el segundo es la parte externa del fuselaje que sirve como cuerpo
de apoyo para sujetar las semi alas, proporciona la estructura para fijar el empenaje, motor y hélice mediante los
ensambles correspondientes.

El tren de aterrizaje es un sistema de rodamiento que permite el movimiento de la aeronave en tierra y es la
parte que absorbe energia cinética producida por el contacto con la pista durante el aterrizaje y despegue. Este se
contempld como un sélo sistema que cumple con estas funciones y es en donde descansa la totalidad del fuselaje,
fijando los trenes de aterrizaje en la parte inferior del mismo.

4.1.4. Generacion de conceptos

La generacion de conceptos fue a través del método de lluvia de ideas; en la cual cada integrante del equipo
aporta ideas para solucionar el disenio de los sistemas seleccionados’, sin ser criticadas por ningin otro miembro.
Obteniendo muchas soluciones al problema y finalmente seleccionando las mejores segiin criterios establecidos.

Seleccion de sistema

Esta seleccién se hizo a partir de sistemas que representaran alguna problemética en el desarrollo del proyecto.
Por lo que se seleccionaron: sistema de almacenamiento (parte interna del fuselaje), sistema sujecién y ensamble
(parte externa del fuselaje); estos dos sistemas se simplificaron para poder llevar a cabo una buena seleccién de
diseno, resultando en estructura de fuselaje y recubrimiento de estructura del fuselaje.

De igual forma se seleccioné el sistema de rodamiento, debido a que el protitipo a disenar CANEK 2019 es una
aeronave no tripulada de carga, se llegd rapidamente a la conclusién de que para el tren de aterrizaje no se puede
utilizar la configuraciéon de cola ya que implica una inclinacién en la carga 1til y por lo tanto consucuencias
perjudiciales en maniobrabilidad y balanceo; una configuracién tandem implica un aumento significativo en el
peso de la aeronave debido a la cantidad de ruedas y estructuras que conlleva por lo que también fue descartada;
quedando como opcién la configuracién de triciclo que se dividi6 en tren de aterrizaje delantero® y principal’, para
fines précticos.

Lluvia de ideas

La lluvia de ideas fue para generar conceptos que solucionaran el funcionamiento de los sistemas previamente
mencionados. Esta actividad se desarroll6 con el objetivo de generar el mayor nimero de ideas en el menor tiempo
posible, enfocandose en la cantidad de ideas y no en la calidad de estas.

Seleccion de ideas

Seguido a la lluvia de ideas se realizé una discusion ordenada de seleccion, cada integrante del equipo comenté el
funcionamiento y ventajas de sus ideas, con el fin de hacer una seleccién de las ideas comentadas. Posteriormente
se desarrollé un diagrama de afinidad, agrupando las ideas por similitud a criterio del equipo. Finalmente se hizo
una votacion para la seleccién de cuatro ideas por cada uno de los sistemas, considerando su utilidad, manufactura,
peso y ensambles.

"Véase: Seleccién de sistema.
8Tren de aterrizaje ubicado en la nariz de la aeronave (por delante del centro de gravedad).
9Tren de aterrizaje ubicado detras del centro de gravedad de la aeronave.
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Resultados estructura de fuselaje

1. Estructura tipo semimonocasco: se forma a partir de anillares de diferentes didmetros, acomodados de
tal forma que lateralmente se aproxima a la forma de un perfil alar biconvexo simétrico como seria el NACA
2315 (Allen, 2017), los anillares son unidos y fijados a través de largueros. (Figura 4.10).

Figura 4.10: Estructura tipo semimonocasco.

2. Estructura tipo Pratt: se forma a partir de unas vigas que recorren el fuselaje a lo largo de su eje
longitudinal (largueros). Los largueros estdn unidos entre si por pequenas vigas verticales y horizontales
(montantes). (Figura 4.11).

Figura 4.11: Estructura tipo Pratt.

3. Estructura de caja modular: es una estructura conformada de una combinacién de prismas rectangulares
y armadura tipo Pratt, que esta dividida en 3 mddulos, los cuales pueden separarse para su transporte y
volverse a unir para formar el fuselaje de la aeronave. Es decir, una estructura armable y desarmable tantas
veces como sea necesario. (Figura 4.12).

/>

Figura 4.12: Estructura de caja modular.
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4. Estructura tipo gota: estructura de cascarén que lateralmente se aproxima a la forma de un perfil alar
biconvexo simétrico como seria el NACA 2315 (Allen, 2017). Es el resultado de la unién de sus dos mitades
termoformadas. (Figura 4.13).

Figura 4.13: Estructura tipo gota.

Resultados recubrimiento de estructura del fuselaje

1. Carcasa sélida: cascarén con una configuracién aerodindmica para reducir el arrastre, que cubra en su
totalidad la estructura del fuselaje para que esta no tenga contacto con el exterior y, a su vez, que tenga
funcién estructural apoyando la estructura interna.

2. Monokote: recubrir la estructura del fuselaje con monokote para impedir el paso del aire y protegerla de
la intemperie. Sin ofrecer mayor ventaja estructural, pero reduciendo en gran medida el peso de la aeronave.

Resultados tren de aterrizaje delantero

1. Barra con doble rueda: barra cilindrica fija de un extremo a la parte inferior de la nariz de la aeronave
(parte anterior del fuselaje) y del otro extremo conectado a dos ruedas, cada una colocada a los extremos
laterales de la barra, mediante un eje. (Figura 4.14).

Figura 4.14: Tren de aterrizaje delantero: barra con doble rueda.

2. Barra con una rueda: barra cilindrica fija de un extremo a la parte inferior de la nariz de la aeronave
(parte anterior del fuselaje) y del otro extremo conectado a una rueda colocada al extremo lateral de la
barra, mediante un eje. (Figura 4.15).
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Figura 4.15: Tren de aterrizaje delantero: barra con una rueda.

3. Amortiguador con doble rueda: estructura triangular (dos barras prismaticas unidas con un amorti-
guador) fija de un extremo a la parte inferior de la nariz de la aeronave (parte anterior del fuselaje) y del
otro extremo conectado a dos ruedas, colocadas a los extremos laterales de la estructura, mediante un eje.
(Figura 4.16).

Figura 4.16: Tren de aterrizaje delantero: amortiguador con doble rueda.

4. Amortiguador con una rueda: estructura triangular (dos barras prismaticas unidas con un amortiguador)
fija de un extremo a la parte inferior de la nariz de la aeronave (parte anterior del fuselaje) y del otro extremo
conectado a una rueda colocada al extremo lateral de la estructura, mediante un eje. (Figura 4.17).

v
L|Bed
\&a

Figura 4.17: Tren de aterrizaje delantero: amortiguador con una rueda.
Resultados tren de aterrizaje principal
1. Doble estructura recta: una estructura independiente para cada rueda (dos en total) de barra prisméatica

rectangular. Cada una unida de un extremo a la parte inferior del fuselaje, quedando posterior al centro de
gravedad de la aeronave y del otro a una rueda mediante un eje. (Figura 4.18).
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Figura 4.18: Tren de aterrizaje principal: doble estructura recta.

2. Estructura recta: similar a la doble estructura recta pero de una sola pieza para las dos ruedas. En cada
extremo lleva una rueda unida mediante un eje. Fija a la parte inferior del fuselaje, quedando posterior al
centro de gravedad de la aeronave. (Figura 4.19).

Figura 4.19: Tren de aterrizaje principal: estructura recta.

3. Arco: Arco de una sola pieza que en cada extremo lleva una rueda unida mediante un eje. La clave del arco
fija a la parte inferior del fuselaje, quedando posterior al centro de gravedad de la aeronave. (Figura 4.20).

Figura 4.20: Tren de aterrizaje principal: arco.

4. Lateral: una barra prismatica rectangular recta para cada rueda (dos en total) se fijan de un extremo a las
secciones laterales del fuselaje respectivamente, quedando posterior al centro de gravedad de la aeronave, y
del otro a una rueda unida mediante un eje. (Figura 4.21).

Figura 4.21: Tren de aterrizaje principal: lateral.
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4.1.5. Evaluacién y selecciéon de conceptos

Una vez que se tienen los 4 conceptos preseleccionados para cada sistema, se debe seleccionar los conceptos que se
usaran en el producto final segin sus beneficios o prestaciones respecto a los demés (Ulrich, 2012). Para comenzar,
se genera una matriz de ponderacién binaria (Figura 4.22), donde se jerarquiza la importancia de cada uno de los
requerimientos en el disefio y para la seleccion de los conceptos finales. En la matriz se compara cada uno de los
criterios contra los demas, calificando con 1 al més importante de los dos y con 0 al otro, en algunos casos donde
la importancia de dos criterios se considera la misma, se coloca un 1 a ambos. Ya habiendo comparado todos los
requerimientos entre ellos se suman las calificaciones de cada uno, dando una calificacion individual total, y al
sumar cada una de estas se tiene el total de puntos. Este total se utiliza para determinar la importancia porcentual
de cada parametro, al dividir la calificacién individual total entre dicho total de puntos.

Comparacién entre criterios de disefio
C";?s:'__‘rl;de 12 | 13 | 1/a| 1/5 | 1/6 | 2/3 | 2/4 | 2/5 | 2/6 | 3/4 | 3/5 | 3/6 | 4/5 | 4/6 | 5/6 | | %

(1) Manufactura 1 1 1 0 1 4 19%
(2) Peso 1 1 1 1 1 5 | 24%
(3) Costo 1 0 1 1 0 3 14%
(4) Transporte 1 0 1 1 1 4 19%
(5) Ensambles 1 0 0 1 1 3 14%
(6) Estética 0 0 1 0 1 2 10%

Total 21 | 100%

Figura 4.22: Matriz de ponderacion para criterios de diseno.

Cabe destacar que el peso resulta el requerimiento mas importante dados los objetivos que se plantean para la
construccién de la aeronave. Asimismo, el transporte de la estructura y manufactura tanto del fuselaje como del
tren de aterrizaje resultan primordiales para el diseno. Al ser un protitipo para competencia, la estética también
fue un pardmetro considerado, sin embargo, tiene una importancia menor. Finalmente, el costo es un pardmetro
que practicamente en todos los casos se considera, y si bien tiene una calificacién baja para enfocarse en cumplir
con los demas requerimientos principales, es un criterio que siempre se tiene en mente para poder llevar a cabo un
proyecto.

Una vez determinada la jerarquizacién e importancia de cada pardmetro (mediante un valor porcentual), se puede
utilizar para calificar cada uno de los conceptos segin su desempeno en cada uno de los requerimientos. En este
caso se califica del 1 al 4, siendo 4 la calificacion méas alta y 1 la méas baja. Dependiendo al calificacién asignada,
cada parametro obtendra el valor porcentual correspondiente a la calificacién asignada; sumando estos valores se
obtiene el valor porcentual para cada concepto obteniendo una calificacién final sobre el 100 %. El concepto con la
calificacién final mas alta es el seleccionado para la aeronave.

Se comienza por los conceptos de estructura de fuselaje (Figura 4.23) comparando los cuatro conceptos previamente
elegidos'?. La estructura de caja modular obtuvo la mayor calificaciéon. Debido a su divisién modular, puede ser
transportada de una manera mas practica que las otras estructuras que son de una pieza; a pesar que obtuvo baja
calificacién en estética es el pardmetro con menor valor porcentual, obteniendo una buena calificacién en los demés

parametros.
Est;:::lu;jz de Manufactura [19%)] Peso [24%)] Costo [14%)] Transporte [19%] Ensambles [14%)] Estética [10%] Z [%]
Estruct ti
strctura ipo 1 2 2 2 1 a 46.75%
semimonocasco
Estructura tipo Pratt 2 4 4 1 2 2 64.25%
Estruct d j
structura de caja 3 3 3 4 3 1 74.75%
modular
Estructura tipo gota 4 1 1 3 4 3 64.25%

Figura 4.23: Matriz de selecciéon de concepto para la estructura de fuselaje.

10Véase: 4.1.4. Generacién de conceptos.
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Una vez seleccionada la estructura del fuselaje, se evaluaron los conceptos!! para su recubrimiento (Figura 4.24).
Pensando en la estructura modular, el monokote tuvo gran ventaja sobre la carcasa sélida debido a su peso,
método de aplicacién sobre la estructura ya que se puede aplicar sobre cada médulo por separado, no se tendria
que trasportar una carcasa a parte de la estructura y el costo de transporte es menor; aunque se deja de lado la
estética ya que el fuselaje adopta la forma de la estructura.

Recubrimiento 5 5 o o o - o o
estructura de fuselaje Manufactura [19%] Peso [24%)] Costo [14%)] Transporte [19%] Ensambles [14%)] Estética [10%)] z [A,]
Carcasa solida 2 2 2 1 2 4 50.25%
Monokote 4 4 3 4 3 2 88%

Figura 4.24: Matriz de seleccién de concepto para el recubrimiento de la estructura de fuselaje.

Para el tren de aterrizaje, primero se evaluaron los conceptos de tren de aterrizaje delantero'? (Figura 4.25). La
configuracién de barra cilindrica con una rueda fue la elegida, debido a su alta calificacién en manufactura, peso
y transporte. En comparacion con las configuraciones con dos ruedas ésta es mas ligera y ocupa menos espacio
para su transporte, sin mencionar que reduce el costo del tren delantero. Y comparado con la configuracion de
amortiguador, lleva menos ensambles, reduce el peso y el costo.

Trendt:fazttee:r;za]e Manufactura [19%] Peso [24%)] Costo [14%] Transporte [19%] | Ensambles [14%] Estética [10%] z [%]
Barra con doble rueda 3 3 1 2 3 2 60.75%
Barra con una rueda 4 4 3 4 4 1 89%
Amortiguador con 1 1 2 1 1 3 33.5%

doble rueda
Amortiguador con una 2 2 a 3 2 a 66.75%
rueda

Figura 4.25: Matriz de seleccion de concepto para el tren de aterrizaje delantero.

Finalmente, se evaluaron los conceptos del tren de aterrizaje principal '* (Figura 4.26). La configuracién mejor
calificada (doble estructura recta) deja atras -en cuanto a calificacién- a la estructura recta y arco en todos los
pardmetros, mientras que comparado con la configuracién lateral es mejor en cuanto a estética y a ensambles.

Tren;?nac::;lza]e Manufactura [19%)] Peso [24%] Costo [14%)] Transporte [19%] | Ensambles [14%] Estética [10%)] X [%]
Doble estructura recta 3 3 4 3 4 4 84.5
Estructura recta 2 1 1 2 3 2 44
Arco 1 2 2 1 1 3 39.5
Lateral 4 4 3 4 2 1 82
Figura 4.26: Matriz de seleccién de concepto para el tren de aterrizaje principal.
1 fdem.
12Véase: 4.1.4. Generacién de conceptos.
13 [dem.
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4.1.6. Definicién de especificaciones finales

Con las matrices de decision'®, se obtienen los conceptos que mejor se adaptan a los requerimientos, generando

una configuracién final (Figura 4.27) que abarque todos los sistemas.

El concepto final es un fuselaje modular; estructura conformada de una combinaciéon de prismas rectangulares y
armadura tipo Pratt!®, es decir a cada prisma rectangular se le aplica una armadura para reducir material y obtener
mejor rendimiento estructural. La estructura estd dividida en tres médulos, los cuales pueden separarse para su
transporte y volverse a unir. Ademds serd recubierta con monokote para impedir el paso del aire y protegerla de
la intemperie. La estructura cumplird con la funcién de los dos sistemas planteados: sistema de almacenamiento
(parte interna del fuselaje) y sistema de sujecién y ensamble (parte externa del fuselaje).

Para el sistema de rodamiento se seleccioné una confuguracién de triciclo, que se divide en tren de aterrizaje
delantero y principal, usando una barra cilindrica con una rueda y una doble estructura recta, respectivamente.

o \d—Tren &e,
g#{tr'\‘balﬁ

Figura 4.27: Concepto final.

14Veéase: 4.1.5. Evaluacién y seleccién de conceptos.

15Las armaduras son estructuras construidas con elementos longitudinales los cuales se articulan en sus extremos formando
nodos, tiene como caracteristica que las fuerzas son aplicadas en los nodos y que ningin elemento continiia més alla del nodo.
(Padilla, 2018).
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4.2. Diseno de detalle

En esta etapa se definen la configuracion final asi como las formas, dimensiones y propiedades superficiales de
todas las piezas y componentes del disefio, la seleccién definitiva de materiales, los procedimientos de fabricaciéon
y la estimacion de costos. Como resultado de esta etapa se obtienen los documentos para la produccién: planos de
pieza y de conjunto, todos con su correspondiente denominacién, codificacién y especificaciones técnicas necesarias,
planos de soldadura, de montaje, lista de componentes y piezas (Blanco, 2015).

4.2.1. Arquitectura del producto

Es la asignacion de los elementos funcionales de un producto a los elementos de construccion fisicos de éste. Su
proposito es definir los elementos fisicos de construccién del producto en términos de lo que hacen aquellos y de lo
que son sus interfaces para el resto del dispositivo. (Burgos, 2017).

Sus elementos principales son:

1. Elementos funcionales de un producto: cambios y operaciones individuales que contribuyen al rendimiento
general.

2. Elementos fisicos de un producto: partes, componentes y subconjuntos que hacen posible las funciones del
producto. Los elementos fisicos de un producto estan organizados en elementos fisicos de construccién mas
grandes llamados sistemas.

Por lo que la arquitectura del producto es el esquema por el cual los elementos funcionales del producto se
acomodan en sistemas fisicos y por medio del cual estos interactian. Partiendo del diagrama funcional, nuestro
producto presenta una arquitectura integral, ya que un sélo sistema activa mas de un elemento funcional, es decir
el fuselaje sirve como apoyo estructural para los componentes aerodindmicos (ala, empenaje, motor y hélice) y tren
de aterrizaje, pero al mismo tiempo como sistema de almacenamiento para los componentes eléctricos y carga tutil.
Pasos para establecer la arquitectura del producto:

1. Crear un esquema del producto: diagrama que representa la idea que se tiene de los elementos consti-
tutivos del producto. Este esquema (Figura 4.28) debe reflejar las funciones del producto, pero no tiene que
contener todos los detalles especificos. Se puede usar el diagrama de descomposicion funcional creado en el
diseno conceptual'®.

Sistema de
>Componentes almacenamiento
eléctricos (parte interna del
fuselaje)
>Semi alas
>Empenaje Sistema de
rodamiento Prototipo Canek
(trenes de - 2019
I@ aterrizaje)
Sistema de
ensamble (parte
externa del

Figura 4.28: Esquema del producto.

16Véase: 4.1.3. Diagrama de descomposicién funcional.
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2. Agrupar lo elementos del esquema: El objetivo de este paso es asignar cada uno de los elementos del
esquema a un sistema (Figura 4.29). Los factores para agrupar fueron: integracion geométrica y funcién
compartida.

Carga util Carga util Empenaje Fuselaje
Compopentes Semi alas Motor .
eléctricos Tren de aterrizaje
Parte interna del fuselaje Hélice

Parte externa del fuselaje

Figura 4.29: Agrupacién de elementos del esquema.

3. Crear una disposicién geométrica aproximada: es una aproximacion al resultado final (Figura 4.30).
Esto muestra si las interfaces geométricas entre los sistemas son factibles y a resolver las relaciones di-
mensionales basicas entre estos. Partiendo del esquema y agrupaciéon de elementos se realiz6 una geometria
aproximada del producto, teniendo en cuenta los acoplamientos necesarios entre sistemas y los medios por
los cuales interactian. Teniendo asi un producto coherente entre sus partes.

Madou. Médile 3. b =— |

£ ‘90 'Pra‘H: .
Rewbnmtvﬂ}o

can monoKode |

‘i’ \
N "\ Tren Je
L SPT |
a-&rrnza\je prncipalk.

4

Y/ Tren de

ateriizaje
Je lantero .

Figura 4.30: Disposiciéon geométrica aproximada.

37



4. Identificar interacciones fundamentales e incidentales: se deben identificar las interacciones conocidas
entre sistemas. Hay dos categorias de interaccion: interacciones fundamentales; que corresponden a las lineas
del esquema que conectan los sistemas unos con otros, e interacciones incidentales; son las que resultan de
la activacion fisica particular de los elementos funcionales o debido al arreglo geométrico de los sistemas
(Figura 4.31).

Interacciones fundamentales Interacciones incidentales
Semi alas - | Médulo 2 (Externo) Modulo 1 - | Médulo 2
Empenaje - | Médulo 3 (Externo) Modulo 2 - | Médulo 3
Motor y Hélice - | Médulo 1 (Externo)
Carga util - | Médulo 2 (Interno)
C t
o’mp.onen es - | Mddulo 1 (Interno)
eléctricos
Médulo 1 N Tren de aterrizaje
delantero
Médulo 2 N Trgn _de aterrizaje
principal
Monokote - | Fuselaje

Figura 4.31: Interacciones fundamentales e incidentales.

El conjunto de los cuatro pasos anteriores conjuntamente forma la arquitectura del producto, con lo cual se resumen
las funciones de éste y define los elementos fisicos de construccion del producto en términos de lo que hacen aquellos
y de lo que son sus interfaces para el resto del dispositivo. Asi como sus interacciones, que hay que tener en cuenta
para el diseno de configuracién y su correcto funcionamiento.
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4.2.2. Diseno de configuracion

Partiendo de la arquitectura del producto!”, se realizé el disefio de configuracién, que debe seguir las interacciones
fundamentales e incidentales de sus sistemas, asi como un orden légico y funcional de todas sus partes.

Se debe elegir una configuracion de acuerdo con las necesidades y las especificaciones, en el caso del fuselaje, debe
estar dividido en tres médulos que al juntarse mediante algin tipo de ensamble conformen el cuerpo de la aeronave,
también debe de reducirse el peso en lo posible y estar disefiado para que tenga una eficiencia estructural adecuada
a su funcionamiento. En cuanto al tren de aterrizaje, debe ser ligero y a su vez resistir los esfuerzos solicitados por
éste.

“La estética es una rama de la filosofia relacionada con la esencia y la percepcion de la belleza y la fealdad.” (Baena,
2008, p.3). Desde la antigiiedad el ser humano ha asociado la simetria como un factor determinante en la belleza,
y mas aun si las formas que se observan son figuras geométricas puras. Entonces para el fuselaje de la aeronave se
busca una configuraciéon que ademas de fungir como estructura, sea estéticamente agradable, haciendo uso de la
simetria y de figuras geométricas sencillas como prismas rectangulares.

“El disefio de configuracion parte de los bocetos de los conceptos generados y de las relaciones entre los sistemas
y funciones. Se debe crear un diagrama esquematico del producto con la combinacién de conceptos propuestos.”
(Gonzalez, 2020). Por lo tanto, para el disefio de configuraciéon se deben tener en cuenta los siguientes factores y
que estos tengan una coherencia conjunta para formar el resultado que se busca con la configuracién mas precisa:

» Esquema del producto (Figura 4.28).

» Agrupacién de elementos del esquema (Figura 4.29).

» Disposicién geométrica aproximada (Figura 4.30).

» Interacciones fundamentales e incidentales (Figura 4.31).
= Estética del producto.

= Bocetos de los conceptos generados.

Con los resultados obtenidos por el sistema de Aerodindmica respecto a la localizacién del centro aerodindmico es
decir a 73.92 [mm] del inicio de la cuerda del perfil alar (1/4 de la cuerda) (Figura 4.32), el balance del prototipo
se realizo alineandolo con el centro de gravedad de la aeronave, es decir, se determiné que el centro aerodindmico
coincidiera con el de gravedad, para que a partir del centro de gravedad se realizara la configuracion de la aeronave
(Figura 4.33). Mediante un proceso iterativo fue posible definir las dimensiones y configuraciéon de los médulos
que conforman el fuselaje y la unién entre ellos, también la localizacién de cada componente respecto al centro
de gravedad. Obteniendo la sumatoria de momentos igual a cero respecto a éste, teniendo asi una configuracién

balanceada de la aeronave.
Moving ;luid

Moment

Aerodynamic
Force

chord=c
Low Angle of Attack

Figura 4.32: Localizacién de centro aerodindmico (NASA: Glenn Research Center, 2015).

1TVéase: 4.2.1. Arquitectura del producto.
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Avidnica

Elemento Peso [g] Brazo [mm] Momento [Kgf*m]
Motor y hélice 654 863 0.564
ESC 149 592.16 0.088
Shunt Plug 137 504.55 0.069
Limitador 19 475.33 0.009
Servomotor 55 651.6 0.036
Bateria 1 730 420.16 0.307
Bateria 2 120 546.49 0.066
Receptor 17 592.16 0.010

Peso [g] Brazo [mm] Momento [Kgf*m]

Alas 3700 0 0

Empenaje 330 1787 0.590

_ Peso [g] Brazo [mm] Momento [Kgf*m]
Modulo 1 271 510.32 0.138
Modulo 2 950 48.87 0.046
Modulo 3 443 1374.09 0.609
Anillar 1 100 413 0.041
Anillar 2 100 479.94 0.048

Caja de carga 9980 0 0
Tren Principal 475 153 0.073
Tren Delantero 350 732.6 0.256
Componente anterior al centro de gravedad
Componente posterior al centro de gravedad
Componente ubicado en el centro de gravedad
Sumatoria de momentos 0 [Kgf*m]
Peso total 19 [Kg]

Figura 4.33: Momentos realizados por cada componente de la aeronave respecto al centro de gravedad.

Primero se analizé la geometria y la configuracion de cada médulo, siguiendo las dimensiones determinadas me-
diante el cdlculo de momentos (Figura 4.33). Partiendo de la disposicién de geometria aproximada (Figura 4.30)
para obtener un disefio final, el que posteriormente es sometido a analisis estructurales'®.

1. Médulo 2: Este médulo se planted como una caja en el disefio conceptual, ya que es el que lleva la carga 1til
de 9.98 [Kg], por la parte inferior se posa sobre el tren de aterrizaje principal y por las paredes laterales se
ensambla con las semi alas. Y a su vez debe estar ensamblado con el médulo 1 y 3 por lo que la configuracién
de caja es una buena opcién capaz de cumplir con esto. Para mejorar la estética y facilidad de ensamble
con las semi alas, las paredes laterales en la parte superior siguen la forma del perfil alar (Figura 4.34). Se
colocaron vigas en el area transversal como soporte estructural, una abertura en la parte inferior de pared
lateral para poder meter o sacar la carga 1til y una abertura en la parte anterior de la pared lateral para
poder manipular cables a la hora de ensamblar los médulos. Con medidas 292 x 890 x 247 [mm].

18Véase: 4.3. Memoria de cdlculo.
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Figura 4.34: Configuracion Médulo 2 (acotaciones en [mm]).

Debido a que es el médulo que méas carga debe soportar, no se aplicé armadura tipo Pratt, sino que una
vez decidido el material del que estard hecho, mediante una optimizacién topologica se podra ver en qué
secciones es factible quitar material y aplicar el concepto de armadura. La unién del Médulo 2 con las semi
alas es mediante dos tubos de aluminio 6061 T6 de 1/2” (12.7 [mm] de didmetro) establecido por el sistema
de Aerodindmica (Figura 4.35).

Figura 4.35: Unién Mdédulo 2 con semi alas.

2. Médulo 3: Es el encargado de proporcionar el ensamble del empenaje con el resto de la aeronave, ya que
su unica funcién es la de sostener el empenaje, se implementé desde un principio la armadura tipo Pratt
en toda su configuracién para ahorrar peso (Figura 4.36). Al estar unido con el Médulo 2, debe tener una
inclinaciéon para que el empenaje quede a la altura del ala y proporcione la estabilidad deseada. Asi que un
extremo de este médulo va unido al Modulo 2, mientras el otro extremo elevado es unido al empenaje.
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Figura 4.36: Configuracién Moédulo 3.

En el extremo elevado, para poder sostener el empenaje es necesario implementar una pieza extra, que tenga
como funcién el ensamble del empenaje mediante tornillos y tuercas (ensamble mecénico no permanente) y
mantenerlo en una posicion recta paralela al suelo (Figura 4.37).

Figura 4.37: Unién Mdédulo 3 con empenaje.

3. Médulo 1: Este médulo (Figura 4.38) cumple la funcién de almacenar los componentes eléctricos estable-
cidos por el sistema de Avidnica, por lo que se debe tener ficil acceso al interior, debido a esto tiene una
abertura en la parte superior por donde se puede manipular el interior directamente con la mano. También
es el soporte estructural del tren de aterrizaje delantero, debido a que este tren es el que da la direccién en
tierra, debe estar unido a un servomotor que lo haga girar, el servomotor al igual que el tren de aterrizaje
debe ir en la parte inferior del médulo. De un extremo debe sostener al motor y del otro estd unido al Médulo
2. Se implement6 un piso medio en la parte interna del médulo para fijar los componentes eléctricos y tener
acceso a ellos por la parte superior.
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Figura 4.38: Configuracién del Modulo 1.

4. Unién entre moédulos: Una vez obtenidas las diferentes configuraciones de los moédulos se propusieron
tres diferentes tipos de unién, dos de ellas de forma externa y una interna. La ventaja de la configuracién
interna es que no implica mayor arrastre durante el vuelo, pero complica el método de unién ya que no es
sencillo manipular herramientas al interior del fuselaje. Mientras que las configuraciones externas hacen muy
sencillo el armado mediante ensambles mecénicos (tornillos y tuercas), pero se aumenta el arrastre a la hora
de vuelo. Tomando en cuenta que es una aeronave de competencia, se busca poder reemplazar algin médulo
lo mas rapido posible durante las pruebas de vuelo, mientras que en la competencia no se toma en cuenta la
velocidad de la aeronave para aumentar puntaje, por lo tanto la opcién mas conveniente es la configuracién
externa.

Figura 4.39: Configuraciones propuestas para la uniéon de médulos.

43



De las configuraciones externas (Figura 4.39 (a y b)) debido al ensamble con los médulos y la estética se
eligi6 la opcién b) ya que es un anillar de una sola pieza (Figura 4.40). Cada uno de los tres médulos debe
tener uno de estos anillares en el extremo que va unido con otro moédulo, asi que el Médulo 1 tendrd un
anillar que se une a un anillar del Médulo 2, el Médulo 2 tendra dos anillares y el Médulo 3 tinicamente uno
que se une al otro anillar del Médulo 2 (Figura 4.41). La unién entre anillares se da mediante un tornillo y
una tuerca por cada lado del anillar (cuatro tornillos y cuatro tuercas por anillar).

Figura 4.41: Unién de modulos mediante anillares.

5. Trenes de aterrizaje: Para el tren de aterrizaje delantero se selecciond la configuracion de barra cilindrica
con una rueda (Figura 4.25), esta configuracién es una barra cilindrica que de un extremo va unida a la
parte inferior del Médulo 1 y del otro a una rueda (Figura 4.42).
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Figura 4.42: Tren de aterrizaje delantero.

Para la unién de la barra con la rueda es necesario un eje con prisioneros en ambos extremos y un balero de
rodamiento en la llanta para que permita el giro con el eje (Figura 4.43).

Figura 4.43: Configuracién tren de aterrizaje delantero.
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El tren de aterrizaje principal tiene una configuracién de doble estructura recta (Figura 4.26), ésta se divide
en dos partes, por la parte superior van unidas a la parte inferior del Médulo 2 y de la parte inferior a una
rueda (Figura 4.44).

Figura 4.44: Tren de aterrizaje principal.

Para la unién de las ruedas es necesario un eje (3/16”) con prisioneros en ambos extremos y un balero de
rodamiento en cada llanta para que permita el giro con el eje (Figura 4.45). El eje es el mismo para el
ensamble de las dos ruedas, ya que de forma empirica se ha observado en temporadas pasadas del equipo
UNAM Aero Design que el tren de aterrizaje principal tiende a abrirse al aterrizar la aeronave, por lo que
el eje a su vez sirve como tensor.

Figura 4.45: Configuraciéon tren de aterrizaje principal.

6. Unién médulo 2 y tren de aterrizaje principal: este ensamble se da con los extremos de la estructura
del tren de aterrizaje principal y la parte inferior del Médulo 2, para esto se refuerza la zona del Médulo 2 que
estard unida al tren (parte en color rojo de la Figura 4.46) mediante un ensamble mecdnico no permanente
(tornillos y tuercas).
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Figura 4.46: Ensamble Médulo 2 con tren de aterrizaje principal.

7. Unién médulo 1, motor y tren de aterrizaje delantero: para solucionar este ensamble fue necesario
implementar una pared de fuego; seccién de la aeronave en la cual se ensambla el motor y el tren de aterrizaje
delantero, la pared de fuego a su vez va ensamblada en la parte frontal interna del Médulo 1 (Figura 4.47).

Figura 4.47: Uniéon Mdédulo 1, motor y tren de aterrizaje delantero.

Por la parte inferior de la pared de fuego, entra la barra del tren de aterrizaje delantero, que se sostiene
mediante un buje en la parte superior que permite el giro del eje. En la parte frontal de la pared de fuego se
ensambla el motor mediante tornillos y tuercas que fijan la estrella del motor con la pared de fuego (Figura
4.48).
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Figura 4.48: Ensamble pared de fuego con tren de aterrizaje delantero y motor.

8. Configuracién final de fuselaje y trenes de aterrizaje: a partir del disefio de configuracién del fuselaje
y trenes de aterrizaje, se pueden afiadir los elementos de entrada del diagrama de descomposicién funcional
(Figura 4.9) establecidos por los sistemas de Aviénica y Aerodindmica para obtener la configuracién final del
prototipo CANEK 2019 (Figura 4.49). Para cubrir los accesos superiores a los Médulos 1 y 2, son necesarias
tapas a la medida de madera balsa de 1.5 [mm] de espesor, cubiertas con monokote.

Figura 4.49: Configuracién final del prototipo CANEK 2019.
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4.2.3. Dimensiones

Pieza o seccién Dimensiones [mm]
Longitud Maodulo 1 450
Longitud Mddulo 2 887
Longitud Mddulo 3 1193.5
Longitud total fuselaje 2530.5
Ancho maximo fuselaje 331.78
Altura maxima fuselaje 249.24
Ancho tren de aterrizaje principal 602
Altura tren de aterrizaje principal 179
Ancho tren de aterrizaje delantero 30
Altura tren de aterrizaje delantero 210.84
Envergadura alar 3594.30
Longitud total del prototipo 2880.03

Figura 4.50: Dimensiones principales.

35%4.30

Figura 4.51: Vista de planta de la estructura (acotaciones en [mm]).

331.78

Figura 4.52: Vista frontal de la estructura (acotaciones en [mm]).
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4.2.4. Seleccion de materiales

Una vez que se tuvo en disefio propuesto con sus respectivas dimensiones en el diseno a detalle, se hizo la seleccién
del material. El reglamento (Comision Técnica SAE Mérico, 2019) restringe el uso de materiales compuestos.
Dada su baja densidad y sus propiedades mecanicas, la madera balsa fue considerada como punto de partida para
la estructura para el fuselaje. Para analizar estructuralmente el Modulo 2, fueron contemplados los momentos
generados por los Médulos 1 y 3, utilizando una fuerza total de 386 [N]'? la cual se genera por el tren principal,
como condiciones de carga de disefio para el Mdédulo 2.

La fuerza correspondiente al tren principal se aplic con una tabla de madera balsa (890x292x6 [mm]) que representa
el piso del Médulo 2. Sin embargo, para asegurar que la madera no fallara debido al impacto, se evalud por flexién
obteniendo los siguientes resultados:

(bxh3)  (292[mm] x 63[mm)])

I= = =5.2 10~ 9[m* 4.1
T o 5.256 x 1072[m?] (4.1)
M = 386[N] x 0.517[m] = 199.562[N * m)] (4.2)
199.562[ N
o= (M/I)xc= 99.562IN xm] 0.003[m] = 113.91 x 10°[N/m?] = 113.91[M Pa). (4.3)

©5.256 x 1079[m?]

Como el esfuerzo obtenido es igual a 113.91 [MPa] y éste supera médulo de ruptura de la madera balsa que es igual
a 21.6 [MPa]?, fue necesario reforzar la zona central del Médulo 2 siguiendo un anlisis costo-resistencia-peso,
Tabla 4.1, donde el contrachapado de pino resulté ser el mas conveniente, ya que tiene un moédulo de ruptura de
120 [MPa]. (Cai, Z. 2010).

Siguendo esta légica la madera balsa fue seleccionada como material principal del fuselaje y de la pared de fuego,

reforzando con contrachapado de pino las zonas que fueran necesarias?®.

Moédulo de ruptura | Compresién [x] | Corte [xy] | Densidad | Precio
[MPa) [MPa) [MPa] | [kg/m? | [$ MXN]
Pino
(6mm X 1220mm 120 53 11 420 200 - 380
X 2440mm)
Caoba
(6mm X 1220mm 79.3 46.7 8.5 490 260 - 317
X 2440mm)
Maple
(6mm X 1220mm 92 46 12 550 479
X 2440mm)
Balsa
(6mm X 76mm 21.6 28.1 2.5 160 136
X 915mm)

Tabla 4.1: Tabla comparativa de propiedades y caracteristicas de maderas seleccionadas.

Para los trenes de aterrizaje y ruedas se decidié utilizar aluminio 6063 T5 debido a su baja densidad y buenas
propiedades mecéanicas, ademas de que sirvio satisfactoriamente en trenes de aterrizaje de temporadas anteriores
del equipo UNAM Aero Design. Para el eje tensor del tren principal se busc6 una pieza comercial con esas medidas
(4.7 [mm] de didmetro y 630 [mm] de longitud) la cual se encontré de Acero AISI 1010.

Esfuerzo tltimo [MPa] | Esfuerzo de cedencia [MPa] | Médulo de elasticidad [GPa] | Densidad [kg/m?]
Aluminio 6063 T5 186 145 68.9 2700
Acero AISI 1010 360 240 200 7870

Tabla 4.2: Tabla de propiedades mecanicas de los metales seleccionados.

9Ver seccién 4.2.6.
20Ver seccién 4.2.2.
2lyéase: 4.3. Memoria de cdlculo.
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4.3. Memoria de calculo

Para verificar que el fuselaje y trenes de aterrizaje cumplieran con su funcién estructural, resistieran a los refuerzos
sometidos y para saber si es necesario implementar algin refuerzo en la estructura, se realizaron anélisis de elemento
finito (FEA, por sus siglas en inglés de Finite Element Analysis) mediante el software ANSYS Academic R3 y
R19.2. Para entender mejor los resultados es necesario entender qué es lo que hace el software para obtenerlos,
para esto se plantea primero el diagrama de caja negra (Figura 4.53), en donde como entradas estan los datos
introducidos por el usuario y como salida imagenes de colores y otros resultados.

Iméagenes de

Entr | .

ltJ:S:rSiode Eammman  C32 Negra colores y otros
resultados

Figura 4.53: Caja negra de software FEA (Bhaskaran, 2019).

Dentro de la caja negra se encuentran una serie de procesos que el software debe hacer para llegar a los resultados
(Figura 4.54). Es importante realizar un analisis previo, ya sea con célculos 2> u obtener datos experimentales,
para tener una idea de si los resultados obtenidos con el software son coherentes con lo que se estd buscando.

Entradas del Modelo Solucién Variables seleccionadas en Post
usuario matematico [illell | Numérica > puntos seleccionados Procesamiento
(Resultados)

< Principios fisicos
Problema > Célculos a mano
fisico > Datos experimentales

Figura 4.54: Diagrama de caja negra de software FEA (Bhaskaran, 2019).

En este caso el problema fisico es analizar estructuralmente el fuselaje (cada médulo independientemente) y trenes
de aterrizaje; para saber si con los materiales seleccionados, resisten las cargas propuestas o es necesario agregar
refuerzos o cambiar de material u optimizar los médulos. Debido a que son andlisis estructurales, ANSYS utiliza
un modelo matemadtico en especifico que se rige por ecuaciones que lo gobiernan, estas ecuaciones estan basadas
en elasticidad 3D, que para ser entendidas se deben conocer los principios fisicos involucrados??.

Conociendo estos principios fisicos se pueden entender las ecuaciones que gobiernan el modelo matematico. Primero
se tienen las ecuaciones de equilibrio, que debido a que se quiere analizar una estructura estatica, se debe contemplar
el equilibrio de un elemento infinitesimal:

S F=0 (4.4)

22Véase: 4.2.4. Seleccién de Materiales (Ecuacién 4.1, 4.2 y 4.3).
Véase: Anexo A.
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Si se toma en cuenta que el elemento infinitesimal estd en tres dimensiones, se puede aproximar al cubo de la Figura
7.2, considerando los esfuerzos normales y cortantes en las tres direcciones y aplicando el equilibrio de fuerzas de
la ecuacién (4.4) se obtienen las ecuaciones diferenciales de equilibrio en las tres direcciones x (ecuacién 4.5), y
(ecuacién 4.6), z (ecuacién 4.7).

&Q O0Tey | OTez

p— 4.
5 5, 3, + fx=0 (4.5)
O0Tgy 00y 0Ty,
Py - 4.
5. + 5, + 3, + fy=0 (4.6)
0Tpz 0Ty, 00,
= 4.
5. 5, 5, + fz=0 (4.7)

Lo que nos deja con tres ecuaciones de balance de fuerzas en las direcciones x, y, z. Y con seis incognitas (o, oy,
Oz, Tuzy Tyz, Tey) POT 0 que es necesario implementar mas ecuaciones para que el sistema se pueda resolver.

Otra de la ecuaciones que gobierna el modelo matematico es la ley de Hooke (Figura 4.55), que establece que la
deformacién que experimenta un cuerpo es directamente proporcional al esfuerzo producido (Sanger, S.f.), por lo
tanto, relaciona los esfuerzos con las deformaciones. Es necesario implementar esta ecuaciéon para que el sistema
se pueda resolver, asumiendo que el material a analizar va a trabajar dentro de su rango eléstico y es isotrépico.
Con la ley de Hooke se agregan seis ecuaciones al sistema, pero también seis incognitas (ex, €y, €z, Yyz, YXz, YXY).

Ox 1-v v v 0 0 0 [
Oy v 1-v v 0 0 0 &y
oz | E v v 1-v 0 0 0 &
Tyz|~ (1+v)(1—-2v)| O 0 0 1-2v 0 0 |lw:
Ty 0 0 0 0 1-2v 0 Yz
Tay 0 0 0 0 0 1-2vlly,

Figura 4.55: Ley de Hooke (Bhaskaran, 2019).

En donde;

v: Coeficiente de Poisson.

e: Deformacion longitudinal.
~: Deformacién transversal.
E: Médulo de Young.

Por lo tanto, es necesario adicionar las ecuaciones de deformacién longitudinal en las tres direcciones: x (ecuacién
7.3), v (ecuacién 7.4), z (ecuacién 7.5) y las ecuaciones de deformacién transversal en las tres direcciones: x
(ecuacién 7.6), y (ecuacién 7.7), z (ecuacién 7.8). Por lo que se agregan seis ecuaciones al sistema, pero tan solo
tres incognitas (u, v, w).

Entonces se tienen tres ecuaciones de balance de fuerzas en el elemento infinitesimal (direcciones x,y,z), seis de la
ley de Hooke en tres dimensiones y seis de las relaciones de desplazamiento longitudinal y transversal, lo que da
un total de 15 ecuaciones. En cuanto a las incégnitas, se tienen tres esfuerzos normales (o, oy, 0), 3 esfuerzos
cortantes (Tyz, Tyz, Tay), tres deformaciones longitudinales (ex, €y, €z), tres deformaciones transversales (yyz, yxz,
~vxy) y tres componentes de desplazamiento (u, v, w), teniendo un total de 15 incégnitas, por lo que se cumple el
sistema para poderse resolver.

El software ANSYS para poder resolver este modelo matemético necesita datos iniciales (condiciones de frontera)
que son definidos por el usuario y dependen del problema fisico que se desea resolver. En cada punto de la frontera
el desplazamiento o traccién debe estar definido, adicionalmente en cada punto de la frontera se tienen tres
componentes de desplazamiento, por lo que se necesita saber tanto la direccién normal, como las tangenciales. Las
condiciones de frontera pueden incluir tanto restricciones de movimiento en la estructura como cargas aplicadas a
ésta.
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Teniendo las condiciones de frontera, ANSYS debe resolver el modelo mateméatico usando el método de elementos
finitos. Para esto se discretiza el dominio en elementos (malla) normalmente ciibicos (elemento a la derecha de
la Figura 4.56) o tetraédricos (elemento a la izquierda de la Figura 4.56), teniendo un dominio tridimencional.
Reduciendo el problema en determinar los desplazamientos tinicamente en los nodos (Figura 4.59), para obtener
la interpolacién polinomial de segundo orden. En cada nodo, se debe calcular tres componentes de desplazamiento
(u,v,w), en los elementos ctbicos se tienen 20 nodos y en los tetraédricos 10 nodos, por lo que se va a tener la
misma candidad de nodos que de valores para interpolar.

——l
2 »

&

o
o

Figura 4.56: Nodos en elementos cuadréaticos (Dassault Systemes, 2019).

Para determinar los desplazamientos nodales, ANSY'S a partir del modelo matematico (problema con condiciones de
frontera) establece un sistema se ecuaciones algebréicas para los desplazamientos nodales usando una aproximacién
polinémica por partes para cada variable (u, v, w); cada ecuacién algebraica relacionard un desplazamiento nodal
con sus nodos vecinos, por lo que si un nodo tiene 50 nodos vecinos, pero cada uno de esos vecinos tiene tres
valores, entonces tiene que relacionarlo con 150 valores.

En lo que respecta al solucionador de elementos finitos, todo se reduce a escribir relaciones entre un nodo y sus
vecinos, este sistema de ecuaciones se puede expresar en forma de matriz de rigidez??.

(K] {d} = {f} (4.8)

Donde;

[K]= Matriz de rigidez.

{f} = Vector de cargas.

{d} = Vector de desplazamientos.

ANSYS invierte la matriz de rigidez para obtener los desplazamientos nodales. Una vez que se obtienen todos los
desplazamientos nodales, se pueden determinar los desplazamientos, deformaciones, esfuerzos, en cualquier parte
de la estructura. La solucién de elementos finitos, no satisface las ecuaciones diferenciales de equilibrio, lo que
significa que si se toma la solucién de elementos finitos para verificar si un trozo infinitesimal de material esta
en equilibrio, no lo esta. Por lo tanto cada elemento finito tampoco estara en equilibrio, con los elementos finitos
vecinos, sino que toda la estructura estard en equilibrio, es decir, el equilibrio se dard en conjunto (Bhaskaran,
2019).

Ya que el software realiz6 la solucién numérica, y se tienen las variables seleccionadas (incégnitas) en los puntos
seleccionados (nodos) se pasa al post procesamiento, donde el usuario le dice al software qué resultados quiere
conocer y como los quiere visualizar, es una configuracion para que al ser desplegados los resultados, el usuario
sea capaz de interpretarlos. Finalmente ANSYS muestra los resultados, la manera mas amigable y comin de
visualizarlos es a través de imagenes de colores, lo que hace el software es indicar una escala de variables y colores,
en donde cada resultado numérico es representado con un color, mostrando estos colores sobre la estructura y asi
saber a qué zona de la estructura le corresponde el color del resultado numérico expresado en la escala.

24La matriz de rigidez conceptualmente relaciona los desplazamientos de una serie de puntos o nodos, con los esfuerzos
puntuales efectivos en dichos puntos. Desde un punto de vista operativo relaciona los desplazamientos incégnita de una
estructura con las fuerzas exteriores conocidas, lo cual permite encontrar las reacciones, esfuerzos internos y tensiones en
cualquier punto de la estructura. (Felippa, 2005).
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4.3.1. Asignacion del material en ANSYS

Una vez seleccionados los materiales?® a implementar en las piezas de fuselaje y trenes de aterrizaje, se deben
asignar a los modelados®S correspondientes, para la estructura de los trenes de aterrizaje y para el eje del tren
principal es una asignacién simple ya que el aluminio 6063 T5 y el acero AISI 1010 son materiales isotropicos y se
va a trabajar dentro de su rango eldstico.

En cambio el material del fuselaje es madera, por lo que se le deben dar instrucciones especiales al software para
que asigne correctamente el material a las piezas y los andlisis sean acertados. Ya que la madera es un material
ort6étropo?’, la fibra que la compone poseé tres ejes ortogonales y sus propiedades mecénicas varfan dependiendo
de la direccién de cada eje donde sean medidas. Es importante destacar que las fibras que componen la madera
llevan todas la misma orientacion, pero tienen una forma alargada por lo que si las propiedades de rigidez y dureza
son medidas desde un eje es igual en cada punto de esa cara pero si se mide desde otro eje, estas propiedades
varian. A esto se le conoce como veta y se pueden observar como lineas longitudinales en una tabla de madera.
(Greemap, S.f.).

Debido a que las propiedades para la madera balsa no se encuentran en ANSYS, se creé la tabla de propiedades,
no se encontraron las propiedades documentadas en una sola fuente, por lo que se compilaron las propiedades
mecénicas (en todas las direcciones) obteniendo la informacién de distintas fuentes 2, hasta reunir todos los datos
necesarios de las propiedades mecanicas de la madera balsa (Figura 4.58). Para el contrachapado de pino, al ser la
unién de laminas de madera con las vetas encontradas no es necesario aplicar las propiedades en cada direccion,
ya que se contrarrestan por lo que se usoé la propiedad de pino incluida en el software.

Debido a que las propiedades de la madera cambian dependiendo del eje (x, y, z) y a que tienen que tener un orden
especifico relacionado al sentido de la veta. Al asignar las propiedades en el software se debe utilizar el comando
para asignar direcciones de propiedades, sobre el plano que se encuentre la cara de la madera se debe asignar en x
direccién de la veta, y en contra de la veta y z se asigna automdaticamente en la direccién faltante (Figura 4.57).

gfCles mecanicas.

Figura 4.57: Direcciones de propiedades mecénicas de la madera.

2Véase: 4.2.4. Selecciéon de materiales.

26Modelados 3D de las piezas que componen el fuselaje y trenes de aterrizaje realizados en el software SolidWorks 2018
Student Edition.

2TEs decir, que tenga diferentes caracteristicas mecénicas (médulos de elasticidad y resistencias), segtin la direccién en que
se le aplique una carga. (Pefia, S.f.).

28 (Villacis, 2018), (Newaz, 2016), (Borrega, 2015), (Ahvenainen, 2015), (Osei-Antwi, 2013), (Bhangu, 2012) y (Ashby, 1995).
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balsa / 4

Density 160 kg/m*

Structural

‘

“ QOrthotropic Elasticity

Young's Modulus X direction 3.74e+09 Pa
Young's Modulus Y direction 5.61e+07 Pa
Young's Modulus Z direction 1.7204e+08 Pa
Poisson's Ratic XY 0.483
Poisson's Ratic YZ 0.231
Poisson's Ratic XZ 0.229
Shear Modulus XY 1.3838e+08 Pa
Shear Modulus YZ 1.87e+07 Pa
Shear Modulus XZ 2.0196e+08 Pa

“ Orthotropic Stress Limits

Tensile ¥ direction 3.22e+07 Pa
Tensile ¥ direction 1.24e+06 Pa
Tensile Z direction 1.63e+06 Pa
Compressive X direction -2.81e+07 Pa
Compressive Y direction -1.24e+06 Pa
Compressive Z direction -1.63e+06 Pa
Shear XY 2.5e+06 Pa
Shear YZ 2.1e+07 Pa
Shear XZ 3.63e+06 Pa

Figura 4.58: Propiedades mecanicas de la madera balsa en todas sus direcciones (Villacis, 2018), (Newaz,
2016), (Borrega, 2015), (Ahvenainen, 2015), (Osei-Antwi, 2013), (Bhangu, 2012) y (Ashby, 1995).

4.3.2. Mobdulo 2

El Médulo 2 es la parte central del fuselaje, en donde se llevara la carga til estatica obligatoria para el puntaje de
la competencia SAE Aero Design México y el tren de aterrizaje principal en su parte inferior y en su parte superior
lateral se ensambla con las semi alas mediante dos tubos de aluminio. Se decidi6 sujetarla mediante dos tubos ya
que asi se asegura el ensamble con el fuselaje y evita el momento ocacionado por la fuerza de sustentacién sobre
las semi alas.

Se colocaron formadores de madera balsa en la seccion transversal (superior) de este médulo para evitar la flexién
en sus paredes laterales y asi fuera mas sencillo colocar las semi alas.

Para este andlisis se considerd una fuerza distribuida transversalmente en la parte inferior, generada por el tren
principal de aterizaje de 386 [N]? y una fuerza en los orificios destinados al ensable con las semi alas de 120 [N]3°.
(Figura 59).

2Ver seccion 4.2.6.
30C4lculo realizado por el sistema de aerodindmica, no mostrado en este trabajo.
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Figura 4.59: Condiciones de frontera para el analisis del Mé6dulo 2.

Primero se realizé6 un anélisis en el sofware ANSYS?!' del médulo sin ningin tipo de refuerzos, es decir, todo
el modulo de madera balsa, comprobando los calculos de la Ecuacién 4.3. Por lo que se le coloco el refuerzo de
contrachapado de pino de 3 [mm] de espesor y se volvié a analizar en ANSYS. Cuyo valor maximo fue igual a 5.6
[MPa] en los concentradores de esfuerzos (Figura 4.60); tomando en cuenta que los concentradores de esfuerzos se
encuentran en las zonas de refuerzo de contrachapado de pino y debido a que en el contrachapado las vetas estan
encontradas, se puede suponer como un material isotrépico, entonces ya que la resistencia maxima a traccion del
contrachapado de pino es de 31.05 [MPa] (MatWeb, S.f.), se comprobé que el resultado estd muy alejado de este
valor.

En cuanto a la madera balsa no se puede hacer esta suposicién y se tiene que tomar en cuenta que es un material
ortotrépico. Para el célculo del esfuerzo sélo se toma en cuenta la fuerza aplicada y la geometria del objeto (érea
donde se aplica la fuerza). En especifico el criterio de Von Mises utiliza los esfuerzos principales del tensor de es-
fuerzos en un punto del solido deformable. En ningtin momento se toma en cuenta el material. Por lo que el esfuerzo
maximo serd el mismo siempre en el mismo elemento mediante las mismas solicitaciones independientemente del
material.

El criterio de falla de von-Mises o teoria de la energia de la deformacién maxima anticipa que la falla causada por
fluencia ocurre cuando la energia de deformacion total en un volumen unitario iguala o excede el valor de la energia
de deformacién en el mismo volumen correspondiente a la resistencia de fluencia en tensién, o bien en compresién.
(Mireles, 1992).

La energia de deformacion es el aumento de energia interna acumulada en el interior de un sélido deformable como
resultado del trabajo realizado por las fuerzas que provocan la deformacién. (Pérez, 2014).

Dado que la madera tiene un comportamiento ductil es aplicable el criterio de von Mises, pero debido a que el
esfuerzo de cedencia es préximo al esfuerzo dltimo se puede tomar como un material semi-fragil, y por lo tanto
es valido comparar el esfuerzo equivalente de von-Mises con el esfuerzo dltimo de la madera. Entonces, ya que el
criterio de von-Mises se aplica a materiales isotrépicos, en los resultados no se obtienen los esfuerzos equivalentes en
cada eje, por lo tanto para poder usarlo en madera se debe comparar el esfuerzo equivalente maximo de von-Mises
con la resistencia maxima de la madera en su eje tangencial (es tangente a los anillos de crecimiento) que es el eje
donde tiene la menor resistencia.

En la Figura 4.60 se observa que la madera balsa no percibe esfuerzos mayores a 0.444 [MPal, comparandolo con
la resistencia maxima de la madera balsa en su eje tangencial (es tangente a los anillos de crecimiento) 1.24[MPa],
se comprueba que la estructura no falla.

31Nota: la calidad de malla se vio afectada debido a las limitantes que tiene ANSYS Academic en el nimero de nodos
disponibles para el mallado.
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Figura 4.60: Anélisis de esfuerzo en el Modulo 2.

Posteriormente, se optimizé topoldgicamente el médulo (Figura 4.64) con la finalidad de obtener mayor eficiencia
estructural, logrando reducir el peso inicial de 1.4 [Kg] alrededor del 30 % sin comprometer la estructura de la
aeronave. Siguiendo estos resultados de modific6 el médulo, quitando el material inecesario para reducir el peso lo
mas posible, siguiendo la armadura tipo Pratt.

Para la optimizacion topoldgica se establecieron 2 objetivos de rediseno:

1. Reducir por lo menos el 28.57 % del peso total del componente.

2. Que el esfuerzo maximo equivalente de von-Mises no supere 31.05 [MPa].

Para lograr cumplir estos objetivos de disefio se realizé6 una optimizacién topoldgica, para poder hacer dicha
optimizacion es necesario implementar un objetivo, una restriccién o respuesta y una variable de diseiio.

Como objetivo se fij6 minimizar el compliance. En mecanica, compliance es aproximadamente lo contrario de
rigidez. Para mejorar la integridad estructural, a menudo es posible que desee minimizar las tensiones en la
estructura, lo que significa minimizar el compliance o maximizar la rigidez. (Figura 4.61).

Enabled | Response Type | Goal |
Compliance  Minimize

Figura 4.61: Objetivo de optimizacion topolédgica.

Como restriccién o respuesta que quitara el 35 % de material (encontrar el porcentaje correcto fue un proceso
iterativo para lograr que quitara la cantidad més conveniente de material). (Figura 4.62).

[=l| Scope
Scoping Method Optimization Region
Optimization Region Selection | Optimization Region
[=1| Definition
Type Response Constraint
Response Mass
Define By Constant

B Fercent to Retain 65 %
Suppressed Mo

Figura 4.62: Respuesta de optimizacion topoldgica.
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Como variable de diseiio la mayor parte del Médulo 2, dejando como variables de no diseno las partes que tienen
contacto directo con otros componentes de la aeronave. (Figura 4.63).

Figura 4.63: Variable de diseno para optimizacion topolégica.
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Figura 4.64: Anélisis topologico de Modulo 2.

A partir de los resultados (Figura 4.64) se redisené el Médulo 2 en el software SolidWorks Student Edition 2018
quitando el material innecesario complementando con armadura tipo Pratt (Figura 4.65), logrando reducir el 30 %
del peso inicial del médulo, pesando 0.980 [Kg].

Posteriormente se efectué un andlisis de verificacién de la estructura con las mismas condiciones de frontera
mencionadas anteriormente (Figura 4.65). Considerando los refuerzos y la optimizacién topoldgica realizada, los
resultados arrojaron esfuerzos de 9.72 [MPa] (Figura 4.66) en la zona del refuerzo de contrachapado de pino, por
lo que una vez mas se comprueba que la estructura no falla comparandolo con la resistencia méxima a traccién del
contrachapado de pino 31.05 [MPa]. La madera balsa no percibe esfuerzos mayores a 0.72 [MPa|, comparandolo con
la resistencia méxima de la madera balsa en su eje tangencial (es tangente a los anillos de crecimiento) 1.24[MPa),
se comprueba que la estructura no falla.

Las uniones de los refuerzos con el médulo fueron modelados mediante coincidencia de las caras y contacto, ya
que en el prototipo estaran unidas mediante una resina (pegamento). Al compararlos con las propiedades de los
materiales utilizados, se puede apreciar que el médulo cumple con los requerimientos.
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Figura 4.65: Condiciones de frontera para el analisis del Médulo 2.
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Figura 4.66: Analisis de esfuerzos final del Modulo 2.
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4.3.3. Ensamble entre modulos

El ensamble entre modulos se concreté a partir de anillares, piezas fabricadas de madera balsa reforzada con contra-
chapado de pino. Fueron disenados considerando el peso de los elementos estructurales y las fuerzas aerodinamicas
que actuan sobre ellos (Figura 4.67), resultando como esfuerzo maximo de 3.42 [MPa] (Figura 4.68); quedando por
debajo de la resistencia maxima a tracciéon del contrachapado de pino 31.05 [MPa]. Estos fueron ensamblados a
los médulos con cionocrilato®? y para la unién entre anillares se usaron tornillos y tuercas como unién mecéanica.
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Figura 4.67: Condiciones de frontera para el andlisis del anillar del Médulo 1.

Figura 4.68: Anélisis de esfuerzos anillar del Médulo 2.

32Véase: 4.5. Diseflo para manufactura.
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4.3.4. Mobdulo 3

El Médulo 3, se distingue por unir el empenaje con el fuselaje, a partir de un anexo que le permite al empenaje estar
paralelo respecto al suelo. La fuerza de disefio del médulo es igual a 15 [N]33, fuerza generada por la sustentacién
del fuselaje, mientras que el otro extremo se consideré fijo debido a su unién al Moédulo 2 mediante anillares;
observando asi en la Figura 4.66a que el esfuerzo maximo presentado sobre la madera balsa es igual a 1.09 [MPa),
comparandolo con la resistencia maxima de la maderabalsa en su eje tangencial (es tangente a los anillos de
crecimiento) 1.24[MPa|, se comprueba que la estructura no falla (Figura 4.69a). Con esto se demuestra que el
desplazamiento méximo en el elemento es de 0.97 mm (Figura 4.69b).

(a) (b)

Figura 4.69: Anélisis de esfuerzos y desplazamientos en el Médulo 3.

4.3.5. Mobdulo 1

En el proceso de diseno, se realizé la suma de momentos generados por los elementos presentes en el prototipo
(Figura 4.33), dejando como variable la longitud del Médulo 1, tal que la suma de dichos momentos, tomando como
referencia el centro aerodinamico del ala, sea igual a cero, obteniendo asi la longitud del mismo; quedando en 451.8
[mm]. Se agregd un piso a mediana altura del médulo, para que ahi se pudieran colocar todos los componentes de
avionica destinados a estar en la nariz de la aeronave. En el disefio se implementé una armadura tipo Pratt, ya
que se necesita una eficiencia estructural maxima en este médulo debido a que contiene la pared de fuego.

Se hizo un andélisis estructural estatico en el Médulo 1. Para éste andlisis se asigné la fuerza generada por el
empuje del motor, 50 [N]34, el tren delantero, 88 [N]? y el peso propio de los componentes de aviénica®® (Figura
4.70). Como resultado (Figura 4.71), las paredes presentaron un esfuerzo maximo de 12.7 [MPa] (39.44 %), en este
moédulo la madera balsa estd orientada toda en la misma direccién, trabajando en sobre el eje paralelo a las fibras
de la madera, por lo que en este caso se usa el valor de resistencia maxima en ese eje 32.2 [MPa] asi que no fue
necesario agregar refuerzos de pino.

En todos los analisis se utilizé una malla tetraédrica, debido a que las propiedades ortotropicas de un material solo
pueden ser aplicadas a un sélido (3D). El modelado 3D no impone restricciones a la deformacion de la estructura
y todas las deformaciones de la estructura se pueden simular con el modelado adecuado, pero el modelado 2D
asume que el modelo es rigido en cierto sentido. Por ejemplo, los elementos del cascarén asumen que la secciéon no
se puede deformar en absoluto (es decir, la seccién es rigida) a lo largo de la direccién del espesor. Ademéds, asume
que la deformacion varia linealmente a lo largo del espesor en cualquier punto del elemento. (Abbas, 2019).

Los elementos 3D se diferencian de los 2D, ya que un elemento bajo un analisis 2D actiia como si tuviera un cascarén
y puede arrojar en los resultados esfuerzos muy grandes por el muy bajo espesor de la pieza; en los elementos 3D
toma como un sélido. El espacio 3D en los modelos FEA nos permite tener en cuenta automaticamente la rigidez
de todo lo que se modela.

33C4lculo realizado por el sistema de aerodindmica, no mostrado en este trabajo.
34C4lculo realizado por el sistema de aviénica, no mostrado en este trabajo.
35Ver seccién 4.2.6.

36Ver Figura 4.8.
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Figura 4.70: Condiciones de frontera para el analisis del Médulo 1.
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Figura 4.71: Analisis de esfuerzos en el Modulo 1.

Debido a que la pared de fuego debe unirse al Médulo 1, se realizd un andlisis estructural de la misma para asegurar
su funcionamiento. El material implementado en esta pieza es madera balsa; para no agregar peso innecesario en
la nariz de la aeronave. Al ser el soporte del motor y tren de aterrizaje delanteros, se consideraron las condiciones
de carga generadas por estos en el andlisis, en la parte frontal de la pared de fuego (ensamble con el motor) se
aplicé una fuerza perpendicular a la cara (A) de 50 [N] que es el empuje generado por el motor y el peso de este
componente (C) de 6.45 [N].
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En la parte inferior de la pared de fuego (ensamble con el tren de aterrizaje delantero) se considerd la fuerza
resultante del tren (B) 88 [N]. En las paredes que se unen al Médulo 1 se aplicé un soporte fijo (D). (Figura 4.72).

A: Static Structural
Static Structural
Tirne: 1,5

7/2{2020 3:47 PM

[A] Force 2:50.M
[B] Force: 82N

[ Force 3: 645 M
[D] Fixed Support

0.000 0050 0100 ¢m)
I 2000

0.025 0.075

Figura 4.72: Condiciones de frontera para el andlisis de la pared de fuego.

Los resultados del andlisis (Figura 4.73) muestran que el méximo esfuerzo se da en la zona de ensamble con el tren
de aterrizaje delantero, siendo de 0.55 [MPa] que es el 44.35 % de la resistencia méxima de la maderabalsa en su eje
tangencial (es tangente a los anillos de crecimiento) 1.24[MPa], por lo que la pared de fuego puede manufacturarse
de madera blasa y asi reducir peso en la nariz de la aeronave.

A: Static Structural

Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Unit; Pa

Time: 1
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Figura 4.73: Anélisis de esfuerzos en la pared de fuego.
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4.3.6. Tren de aterrizaje

Baséandose en el enfoque propuesto en el libro Aircraft Design: a Systems Engineering Approach®’, se contemplé
una condicién estatica y dindmica para los trenes de aterrizaje, simulando las condiciones de carga semejantes a las
reales. Para el andlisis estdtico, se consideraron 20 [kg] de masa total para el prototipo (aeronave) completamen-
te cargado, mientras que para el andlisis dinamico, se ocuparon parametros obtenidos empiricamente, como una
aceleracion de 2.94 [m/s2] durante el despegue, una desaceleracién igual a 1.33 [m/s2] para el aterrizaje, tiempo
de despegue correspondiente a 4.07 [s] partiendo del reposo y 9 [s] de frenado durante el aterrizaje partiendo de la
velocidad crucero. (Sadraey, 2012).

A partir de la Figura 4.74, lo primero que se hizo fue una sumatoria de momentos en o igual a cero:

> My=0= F,B-WB;, =0 (4.9)
El valor de la carga estatica que es soportada por el tren delantero o de nariz es:

B
F, = 2w 4.1
5 (4.10)

Por consiguiente el valor de la carga estatica que es soprtada por el tren principal es:
B
F, = E”W (4.11)

El tren delantero o de nariz soporta no menos del 5% de la carga total y tampoco debe transportar mas del 20 %
de la carga total. Por lo tanto, el tren principal soporta alrededor del 80-95% de la carga de la aeronave. Asi que,
la rueda del tren delantero podria ser mucho mas pequena que las ruedas principales.

.. /]
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Figura 4.74: Diagrama de fuerzas y distancias en trenes de aterrizaje. (Sadraey, 2012).

Se realiz6 un proceso iterativo para determinar la posicién tanto del tren principal como del delantero (Figura
4.75 y 4.76), estableciendo las cargas en un 14 % para el tren delantero y en un 86 % para el principal, obteniendo
una fuerza actuante de 88 [N] y 386 [N] respectivamente, contemplando un factor de seguridad de 1.5 para ambos
casos; ya que las cargas ultimas son las cargas limites multiplicadas por un factor de seguridad (FS), este factor,
para las estructuras de las aeronaves vale 1.5 a no ser que los requerimientos estimen otro valor (Departamento de
Aerondutica, 2015).

37(Sadraey, 2012).
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Figura 4.75: Posicién de trenes de aterrizaje respecto al centro de gravedad (Vista lateral) (Acotaciones en
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Figura 4.76: Posicién de trenes de aterrizaje respecto al centro de gravedad (Vista frontal) (Acotaciones en

Para el sistema del tren principal se determiné una configuraciéon de geometria trapezoidal con soleras, establecien-
do un angulo de apertura de 45° con respecto al fuselaje, la fuerza establecida para el tren de aterrizaje principal
es de 386 [N], fijando la parte superior de la estructura a la parte inferior del Médulo 2, consideraciones tomadas
como condiciones de frontera para el analisis estructural. Anexdndole un tensor en forma de barra entre ambas
piezas que le otorgan rigidez al elemento e incrementan su capacidad de carga (Figura 4.44), contemplando las
propiedades mecanicas del acero AIST 1010 para el tensor y del aluminio 6063 T5 para el resto del sistema, debido
a su bajo costo y disponibilidad comercial. La configuracién del tren principal es muy similar a la utilizada en la
temporada UNAM Aero Design 2018, por lo que su correcto funcionamiento ha sido validado experimentalmente,
dado las observaciones registradas con esta configuracién, empiricamente se decidié agregar el tensor, ya que ade-
maés de fungir como un elemento estructural, evita la ligera apertura del tren en direccién x al momento de aterrizar.

Se determiné una barra de aluminio 6063 T5 para el tren delantero de 1/2” de didmetro. Para obtener las caracte-
risticas de comportamiento de dicho elemento, se realizé un andlisis estructural, considerando la fuerza que actua
sobre el tren delantero 88 [N], por lo tanto se fijé la parte superior de la barra (B), ya que es la parte que topa
con la pared de fuego y en el barreno de la parte interior se colocé una fuerza (A) de 88 [N] ya que en esa parte
resentird el esfuerzo cuando la llanta toque el suelo (Figura 4.77).
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Figura 4.77: Condiciones de frontera para el andlisis del tren de aterrizaje delantero.
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En los resultados (Figura 4.78) se observa como se distrubuyen los esfuerzos a lo largo de la barra, siendo el esfuerzo
méximo de 1.27 [MPa], tan sélo el 6.8 % del esfuerzo tltimo del aluminio 6063 T5, por lo que tiene mucho margen
por si las condiciones de aterrizaje no son favorables.

A

0.00 50.00 10000 {mm)
I I ]

25.00 75.00

Figura 4.78: Anélisis de esfuerzos en el tren de aterrizaje delantero.
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4.4. Diseno para ensamble

Es necesario considerar el esamble de los componentes que constituyen el producto al disefiar, para facilitar la
uniéon durante el armado. Entre menos piezas tenga un producto, el tiempo de armado es menor, pero no sélo hay
que contemplar reducir el tiempo de armado, sino la facilidad de éste con ensambles intuitivos y que embonen
de una forma especifica como lo hacen los rompecabezas. Ademads, si los componetes tienen caracteristicas para
que sea mas sencillo de manipular manualmente, orientar e insertar, esto también reducird el tiempo y costos
de montaje. Se busco utilizar el menor niimero de piezas posible, asi como ensambles mediante presién y piezas
mecanicas comerciales (Figura 4.82) como tornillos, tuercas y collar de eje, los cuales son sencillos de ensamblar
con las herramientas adecuadas. La idea es que cada mdédulo esté totalmente ensamblado para que el armar el
fuselaje sélo implique la unién de anillares (mediante tornillos y tuercas), tren de aterrizaje delantero con la pared
de fuego (mediante el buje de nylon) y tren de aterrizaje principal con el M6dulo 2 (mediante tornillos y tuercas).

En caso de que la aeronave sufra algin dafio grave en alguno de los moédulos del fuselaje o trenes de aterrizaje,
se puede reemplazar Unicamente el médulo o tren dafiado, lo que es una ventaja durante la competencia ya que
las reparaciones se hacen contra reloj. Otra ventaja de poder armar y desarmar el fuselaje mediante los anillares
es el transporte de éste, ya que al dividirse ocupa menos espacio. El prototipo al estar recubierto de monokote
Unicamente se tendra que limpiar el producto exteriormente con un trapo hiimedo. En caso de que se quiera limpiar
por dentro tiene que ser con un trapo seco, desarmando el fuselaje.

Nota: Para los planos de sistema y de ensamble véase Anexo B.

4.5. Diseno para manufactura

El diseno de manufactura son técnicas y herramientas por las cuales un material que fue seleccionado en una etapa
anterior es convertido a su forma final con la estructura y propiedades necesarias para su uso deseado. La mayor
porcién del proceso es darle la forma deseada. El procesamiento del producto puede ser sencillo; una operacién de
un solo paso o una secuencia de varios pasos (procesos), dependiendo en qué tan procesable es el material que se
usa y las especificaciones para la parte terminada. El método de seleccién del proceso apropiado esta cercanamente
sujeto a la seleccion del material, es por ello por lo que se le invierte mucho tiempo en esto. El desempeno de
cualquier proceso de manufactura depende de:

= La tasa de produccién: el flujo del material a través del sistema.
= El costo: material, mano de obra, herramental, equipamiento.
= FEl tiempo: tiempo de entrega para procurar materiales, tiempo de procesamiento, tiempo de preparacién.

» La calidad de manufactura: no deformaciones, no rechupes en las piezas. (Ulrich, 2012).

Para la manufactura se llevaron a cabo procesos de corte con maquinas de control manual y control numérico,
respecto a los componentes de aluminio (trenes de aterrizaje y ruedas) y naylon (buje para el ensamble del tren
de aterrizaje delantero). Para las piezas de madera (componentes del fuselaje y los anillares) fue suficiente el corte
laser para su manufactura, ya que el diseno de las piezas ocupa el espesor de la madera balsa y contrachapado
de pino comerciales (6 [mm] y 3[mm]|). La madera balsa fue unida mediante cianocrilato debido a sus propiedades
adhesivas. “El cianoacrilato es generalmente una resina acrilica, que polimeriza rdpidamente en presencia de agua
formando cadenas largas y fuertes. Son liquidos incoloros y de baja viscosidad,la fuerza adhesiva de este compuesto
depende de la polimerizaciéon de monémeros de cianoacrilato formandose uniones muy fuertes” (Gonzélez, 2012) .
Los refuerzos de contrachapado de pino, unidos con pegamento blanco, debido a sus mejores propiedades adhesivas
para este tipo de madera.
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Cabe mencionar que la completa planeacion del prototipo corresponde a un caracter semi industrial, de forma que
es posible repetir el modelo con precisién y exactitud gracias al disefio para ensambles y manufactura. De esta
forma no se depende de la destreza de quién lo manufacture, mas bien del correcto seguimiento del protocolo de
manufactura, garantizando de esta forma calidad en cada uno de los componentes.

El acabado general del modelo estda dado por el monokote, proveyéndolo no sélo una estética que integra todos los
elementos del prototipo, sino que aporta rigidez y estructura, gracias al adhesivo que libera al aplicarle calor. El
monokote se coloca sobre la estructura de madera balsa con la ayuda de planchas de calor especiales ya que con la
temperatura dada por éstas, el monokote se adhiere a la estructura y se expande para evitar dejar arrugas sobre
la superficie.

Figura 4.79: Corte de solera de acero para carga util. (Mazariegos, 2018).

En comparacion con temporadas anteriores, la temporada de UNAM Aero Design 2019 tuvo una importante
mejora en el proceso y tiempo de construccion del fuselaje y trenes de aterrizaje, debido a la planeacién anticipada
de manufactura y planos realizados fue mas eficiente en cuanto a tiempo. En la Tabla 4.3 se puede observar la
comparaciéon de tiempo y métodos de manufactura de fuselaje y trenes de aterrizaje entre las temporadas 2018 y
2019, el tiempo de manufactura de la temporada 2018 fue un 75 % mayor que el de la temporada 2019, se logrd
reducir en ese porcentaje los tiempos debido a los métodos de manufactura implementados, la mayor diferencia se
aprecia en la manufactura de la carcasa, en la temporada 2018 al ser termoformado, se tuvo que manufacturar el
molde para lo que se tomé aproximadamente 3 semanas; en cambio para la temporada 2019 para la manufactura
de la carcasa se implementé tinicamente recubrir la estructura con monokote tardando menos de una semana.

| | Temporada 2018 | Temporada 2019

Tiempo de manufactura 7 semanas 4 semanas

Manufactura de estructura Impresion 3D Corte laser y pegado con resina
Manufactura de carcasa Termoformado Recubrimiento con monokote
Manufactura de tren de aterrizaje principal Doblado Doblado y freseado
Manufactura de tren de aterrizaje delantero Torneado Torneado

Manufactura de ruedas para tren de aterrizaje | CNC CNC

Tabla 4.3: Tabla comparativa de tiempo y métodos de manufactura de fuselaje y trenes de aterrizaje entre
las temporadas 2018 y 2019 de UNAM Aero Design.
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4.6. Costos

Los costos de produccion engloban toda la parte de manufactura. Un disefio econémicamente exitoso es, en conse-
cuencia, aquel que asegura una alta calidad del producto al mismo tiempo que minimiza el costo de manufactura
(Ulrich, 2012). El disefio para manufactura es un método para alcanzar esta meta; reducir costos de manufactura
sin sacrificar calidad del producto.

Equipo  Informacion Herramentales
Materias l l l
primas — >
Mano Articulos
de obra — SISTEMA DE MANUFACTURA terminados
Componentes
comprados — >
Energia ~ Suministros  Servicios Desperdicio

Figura 4.80: Estimacion para costos de manufactura. (Ulrich, 2012).

De la Figura 4.80 se obtienen todas las entradas y salidas para los costos de produccién, ese diagrama esta pensado
para la manufactura de todas las piezas, debido a que en el proyecto no se busca la compra de maquinaria industrial
para manufactura, ya que la Facultad de Ingenieria de la Universidad Nacional Auténoma de México (UNAM)
presta herramientas y maquinas para manufactura a las agrupaciones estudiantiles de la misma. Por lo tanto, se
pueden descartar de las entradas: equipo, herramentales, servicios, energia y suministros; ya que estos corren por
parte de la universidad.

Tan sélo hay que tener en cuenta el costo de la materia prima, componentes comprados, mano de obra, informacién
y ensamble. En cuanto a mano de obra, informacién y ensamble, son actividades que llevan a cabo los miembros
del equipo UNAM Aero Design, por lo que no representan costo adicional. Entonces el costo de produccion radica
principalmente en el costo de la materia prima (Figura 4.81) y componentes comprados (Figura 4.82).

Para calcular el precio del material necesario para cada parte se realizé el calculo con la ecuacion 4.12.

$= (Vim’] - pl—3)) - PU[=] (4.12)
Donde:

V: volumen de la pieza a fabricar [m?].
p: densidad del material de la pieza a fabricar [Kg/m?].

PU: precio unitario del material.

En este caso el costo de produccion estd dado por la suma del costo de materia prima ($2, 722.62) y los componentes
comerciales ($3,803.20) dando un total de $ 6,525.82 para la produccion del fuselaje y trenes de aterrizaje; cabe
aclarar que el costo es ideal, ya que no se puede comprar tinicamente la materia prima necesaria debido a sus
medidas comerciales, lo que genera finalmente un desperdicio que se traduce en pérdidas.
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. Material
Mater-lal (Precio por
Componente Material Masa (P-rec!o volumen del
[Kel unitario) componente)
smxni/ke TN
Modulo 1 Madera balsa 0.2581 2037.45 525.86
Médulo 2 Madera balsa 0.6072 2037.45 1237.14
Modulo 3 Madera balsa 0.3091 2037.45 629.78
Pared de fuego Madera balsa 0.0384 2037.45 78.2
Refuerzo Médulo 2 | Contrachapado pino 0.2575 38.67 9.95
Refuerzo Médulo 3 | Contrachapado pino 0.0203 38.67 1
Anillar 1-2 Madera balsa 0.0224 2037.45 45.54
Anillar 2-1 Madera balsa 0.0224 2037.45 45.54
Anillar 2-3 Madera balsa 0.0171 2037.45 34.84
Anillar 3-2 Madera balsa 0.0171 2037.45 34.84
Refuerzo anillar 1-2 | Contrachapado pino 0.0586 38.67 2.26
Refuerzo anillar 2-1 | Contrachapado pino 0.0586 38.67 2.26
Refuerzo anillar 2-3 | Contrachapado pino 0.0447 38.67 1.73
Refuerzo anillar 3-2 | Contrachapado pino 0.0447 38.67 1.73
Tren de delantero Al 6063 T5 0.0961 123 11.82
Tren principal Al 6063 T5 0.1786 123 21.97
Ruedas (3) Al 6063 T5 0.1414 123 17.39
Eje tren delantero Acero AISI 1010 6.04E-03 223.86 1.35
Eje tren principal Acero AISI 1010 0.0860 223.86 19.256
Buje tren delantero | Nylon en barra 2.01E-03 81 0.16
Total [$ MXN] 2,722.62

Figura 4.81: Costo de materia prima (Precios cotizados en México, 2020).

. . . Costo Unitario | Costo Total
Componente Cantidad Medidas Presentacion [$ MXN] [$ MXN]
Didmetro externo: 1,/2” 5
Balero 3 didmetro interno: 3/16” @ 10 30
Collar de eje 4 didmetro interno: 3/16” ‘7—3 30 120
Diametro externo: 3/4” L
Arandela plana 20 didmetro interno: 3/16” 0.5 10
Diametro externo: 1/2” 4
Arandela plana 4 didmetro interno: 3/8" @ 0.5 2
Tornillo tren 4 G23/8"-16x1" % 2.7 10.8
Tornillo anillares 8 3/16" x 3/4” 10-24 UNC T, . 0.5 2
Tuerca tren 4 Hex 3/8"-16 % ‘(@ 2 8
Tuerca anillares 8 Hex 3/16” 10-24 UNC @ 0.25 2
Ancho: 0.66 [m] '
Monokote 4 Largo: 1.80 [m] 821 3284
Cianoacrilato 4 260 [ml] (1014} 83.60 334.4
Total [$ MXN] 3,803.2

Figura 4.82: Componentes comerciales (Precios cotizados en México, 2020).
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“La eficiencia analiza el volumen de recursos gastados para alcanzar las metas. Una actividad eficiente hace un uso
optimo de los recursos y, por tanto, tiene el menor costo posible. En el analisis de eficiencia se utilizan indicadores
de costo-beneficio. El analisis de la eficiencia es utilizado para comparar entre diferentes alternativas de acciones
de formacién.” (Ecuacién 4.13) (CINTERFOR, S.f.).

Valor presente de los beneficios (4.13)

Eficiencia (Costo-Beneficio) = Valor presente de los costos

El VP (valor presente) es la forma de valorar activos (Ecuacién 4.14), cuyo célculo es el descontar el flujo futuro
en base a una tasa de rentabilidad ofrecida por alternativas de inversion comparables, denominada costo de capital
o tasa minima. (Broseta, 2020).

VF

VP =
143m

(4.14)

Donde:

VP: Valor presente.
VF': Valor futuro.

i: tasa de interés.
n: periodo.

Para ambas temporadas se fijo6 un beneficio de $11,000 MXN, presupuesto para fuselaje y trenes de aterrizaje
obtenido de patrocinios, a esta cantidad aplicando la Ecuacién 4.14 se le obtuvo el valor presente con una tasa de
interés de 4.5 % (tasa de interés del Banco Central de México, agosto de 2020) a un periodo de un afio; obteniendo
un valor presente de $10,526.32 MXN. Realizando el mismo procedimiento para los costos, en la temporada 2018
se tuvieron egresos de $10,654.10 MXN y para la temporada 2019 de $ 6,525.82 MXN, con valores presentes de
$10,195.31 MXN y $ 6,244.8 MXN respectivamente.

Para el célculo de la eficiencia es necesario hacer una relacién costo-beneficio, para esto se emplea la Ecuacién
4.13 con los valores de cada temporada, mostrados en la Tabla 4.4. Se dice que cuando la relacién costo-beneficio
es mayor a uno (Costo-Beneficio>1) el proyecto es viable, cuando la relacién es igual a uno es indiferente (Costo-
Beneficio=1) y cuando es menor que uno el proyecto no es viable (Costo-Beneficio<1). (CINTERFOR, S.f.). En
ambas temporadas la relacién es mayor a uno, por lo que los proyectos son viables, la temporada 2019 presenta
un valor de relacién costo-beneficio mayor que la temporada 2018 (1.69>1.03), por lo que se justifica la eficiencia
de esta temporada sobre las anteriores con una mejora considerable.

| Beneficios (VP) | Costos (VP) | Eficiencia (Costo-Beneficio) |
Temporada 2018 | $ 10,526.32 MXN | $ 10,195.31 MXN 1.03
Temporada 2019 | $ 10,526.32 MXN | $ 6,244.8 MXN 1.69

Tabla 4.4: Tabla comparativa de eficiencia entre las temporadas 2018 y 2019 de UNAM Aero Design.
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5 Tematica de la temporada

Para la temporada UNAM Aero Design 2019 se acordé con los miembros del equipo que el color predominante del
prototipo CANEK 2019 fuera negro, ademds de que tuviera un diseno estético relacionado con México prehispanico.
Por lo tanto el nombre del prototipo y el disefio tienen que estar relacionados con ambos.

Buscando sobre algo que cumpliera con las espectativas, se encontré el nombre Canek (en maya: Kaan ek, Serpiente
negra), nombre que aparece en la leyenda de la princesa Sac-Nicté, mencionada en el Chilam Balam de Chumayel.

“Los Libros de Chilam Balam son varios manuscritos mayas, que contienen textos de diferentes épocas y estilos,
con un contenido religioso profético, médico e histérico, principalmente cronolégico. Su nombre deriva del de un
sacerdote, Chilam Balam”. (Médiz, 1941).

Cuenta la leyenda que “en el Mayab, cuando Chichén-Itza, Uxmal y Mayapan se encontraban en su plenitud,
nacieron en estas ciudades: Sac-Nicté o Blanca Flor, princesa de Mayapan e hija del rey Hunac-Ceel; Ulil, principe
de Uxmal; y Canek, o Serpiente Negra, principe de Chichén-Itza.” (Médiz, 1941).

Un dia Canek vi6é Sac-Nicté y quedd enamorado de ella, pero Sac-Nicté estaba destinada a casarse con Ulil, principe
heredero de Uxmal. Pasé el tiempo y llegé el dia de la boda, entonces Canek decidié luchar por su amor y levantarse
en armas contra Ulil, por lo que se desaté la guerra, Mayapan y Uxmal contra Chichen Itza, lo que causé la divisién
y fin del reinado de Mayab. Canek a lado de Sac-Nicté, guié a su pueblo y abandonaron Chichen Itza por lo que
los ejércitos de Uxmal y Mayapan encontraron los palacios y templos vacios, finalizando la gloria de Chichen Itza.

A partir de esta leyenda, se decidié que leyendas mayas fuera la tematica de la temporada y Canek el nombre y
diseno de la aeronave, para carecterizar el prototipo se empled monokote negro para recubrir la estructura (fuselaje,
semi alas y empenaje) y sobre el monokote se empled un vinil turquesa de serpiente.
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6 Producto Final

Fl sistema de Disefio estructural fue el encargado de manufacturar y ensamblar el fuselaje y trenes de aterrizaje
(Figura 6.1), siguiendo las especificaciones del proceso de disefio de estos componentes.

Figura 6.1: Renderizado del ensamble del fuselaje y trenes de aterrizaje sin monokote.

Una vez manufacturado y esamblado el fuselaje (recubierto con monokote negro) con trenes de aterrizaje, se
ensamblaron los componentes de los sistemas de Aviénica (motor, hélice, componentes eléctricos) y Aerodindmica
(semi alas y empenaje, recubierto con monokote negro), quedando la aeronave lista para el vuelo. Estéticamente se
aplicaron los viniles de la caracterizacién del prototipo! sobre el monokote del fuselaje, escudo de la UNAM sobre
la tapa del Médulo 2, nombre del prototipo, escudos de las facultades participantes, y logotipos de patrocinadores
del equipo UNAM Aero Design sobre el monokote de las semi alas (Figura 6.2).

Figura 6.2: Renderizado del prototipo CANEK 2019. (Fernéandez, 2019).

Véase: 5. Temética de la temporada.
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Figura 6.4: Prototipo CANEK 2019 en pista de aterrizaje SAE México Aero Design 2019.
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Figura 6.5: Prototipo CANEK 2019 en vuelo. (SR Photography, 2019).

7 Estrategia de puntuacion

De acuerdo con el reglamento (Comisiéon Técnica SAE México, 2019), entre mayor sea el peso de la carga ttil (en
el fuselaje) y bahias de carga (en las semi alas), mayor serd la puntuacién obtenida por ronda de vuelo. Hay cinco
rondas de vuelo en total y cada equipo puede decidir qué cantidad de peso cargara su aeronave en cada ronda.
Debido a que la cede de la competencia: IX Competicién oficial. SAE Aero Design México 2019 es Monterrey, NL!
y las condiciones atmosféricas son diferentes que en la Ciudad de México, el equipo UNAM Aero Design decidié
que la primera ronda de vuelo se cargaria tan solo el 50 % de la carga ttil estéatica (5 [Kg]) aumentando un 10 %
en cada ronda de vuelo, para que en la dltima ronda cargara el total de carga util estatica (10 [Kg]), a partir de
la segunda ronda de vuelo se le coloca la totalidad de las bahias de carga (0.675 [Kg] cada una). Aspirando no a
la mayor calificacién, pero a que la aeronave realizara rondas de vuelo seguras.

L Altitud: 540 [m] sobre el nivel del mar.
Presi6n atmosférica: 1015 [hPa).
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Conclusiones

El objetivo del primordial del proyecto fue disefiar y manufacturar una aeronave competitiva conforme a las restric-
ciones establecidas por SAE Aero Design México. Por lo que todo el proceso de disefio por parte de cada sistema
estaba restringido al reglamento.

Después de la realizacion de las pruebas, pudimos determinar que, con el motor seleccionado, una configuracién
adecuada del ESC y la implementacién de una hélice de fibra de carbono se obtuvo un empuje mayor con respecto
a los otros motores analizados. Ademas, dado que la aeronave requeria siete servos digitales, la implementacion del
BEC externo y una bateria adicional fue una decision conveniente, ya que permite que las superficies de control
tengan el rendimiento que cumple con los parametros requeridos. El ala y empenaje, cumplieron con la capacidad
de carga estimada (20 [Kg]), durante el vuelo mantuvo una sustentaciéon adecuada y las superficies de control
cumplieron la labor de equilibrar y direccionar la aeronave durante el vuelo.

Parte de los objetivos consiste en implementar un diseno estructural que resista las cargas propuestas, minimizar el
peso en la estructura a través de optimizaciones topolégicas, esta temporada (2019) se comprobé que la seleccién de
madera balsa como material predominante fue eficiente, ya que se elaboraron estructuras ttiles de alta complejidad
con un peso muy reducido. Por otra parte, la dificultad en la manufactura del prototipo disminuyé en comparaciéon
de temporadas anteriores, mejorando el proceso y tiempo de construcciéon del mismo. El utilizar el criterio de von-
Mises es para tener un acercamiento viable con el comportamiento de la madera, pero al hacer esta comparacion es
muy factible que se esté sobre disefiando, porque la resistencia de la madera en el eje longitudinal (es paralelo a la
direccién de la fibra) y el eje radial (sigue la direccién de los anillos de crecimiento) es generalmente bastante méas
grande que en el eje tangencial. Por lo tanto lo ideal seria utilizar un criterio de falla propio de la madera como
lo es el de Tsai—Hill, debido a que este tipo de criterios no estan por defecto en los softwares FEA seria necesario
hacer la programacién y ajustes indispensable para logar un analisis con un criterio de falla especifico. El criterio
de von-Mises logra su objetivo, evitar la falla de la pieza disenada, como es el caso del prototipo CANEK 2019.

Otra parte de los objetivos es diseniar un ensamble que facilite el transporte de la aeronave y establecer un pro-
ceso de manufactura preciso y eficiente, el prototipo CANEK 2019 cuenta con un diseno préctico en cuanto a la
manufactura, con facilidad de embalaje y disposicién de médulos de repuesto debido al uso de anillares, haciendo
el intercambio de partes muy secillo y eficaz. Los refuerzos de contrachapado de pino dieron buenos resultados,
debido a que resistieron los esfuerzos presentes en el fuselaje con la aeronave estatica y en vuelo. Las dimensiones
del fuselaje fueron notoriamente grandes, se puede trabajar con dimensiones menores que cumplan los objetivos
para reducir peso en la estructura. En cuanto a los anillares, tuvieron un buen desempefio en la funciéon de unir
los médulos, pero generaron un arrastre no deseado, por lo que se tiene que buscar la manera de que, sin sacrificar
la facilidad de ensable entre anillares, se realice por dentro del fuselaje. Los trenes de aterrizaje (tanto delante-
ro como principal) tuvieron un muy buen desempeno durante el despegue y aterrizaje, no sufrieron ningin tipo
de deformacién como lo habian hecho los trenes de aterrizaje en temporadas pasadas. Vale la pena rescatar que
el diseno es innovador debido a su configuracién modular, lo cual es viable implementar en temporadas posteriores.

Durante el proyecto se buscé ceinirse al cumplimiento de los objetivo de la competencia, lo que llevé a buscar
soluciones innovadoras, esto le permitié al equipo crecer en el &mbito intrapersonal y profesional. Con esta tesis
se busca sentar un precedente documentado en el diseno estructural de aeronaves, para futuras temporadas del
equipo UNAM Aero Design y que puedan mejorar el trabajo realizado para crear mejores prototipos, partiendo de
un proceso de diseno que se comprueba es eficiente.
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Anexo A

Principios fisicos involucrados en el software ANSY'S

1. Esfuerzo normal (0): es la resultante de tensiones aplicadas perpendicularmente sobre un area especifica.

F

o= Z[Pa]. (7.1)

En la Figura 7.1, se pueden observar los esfuerzos normales en las caras de un cubo denotados como ox en
la direccién x, oy en la direccién y, oz en la direccién z.

2. Esfuerzo cortante (7): es la resultante interna de tensiones paralelas a la seccién transversal de un cuerpo. En
la Figura 7.1, se pueden observar los esfuerzos cortantes en las caras de un cubo denotados como 7 subindice
1 subindice 2, donde el subindice 1 representa el plano en el que se encuentra y el subindice 2 la direccion.

O
Ay
> YX
y Tyz} A‘Exy
A Alzy
>0
} X
-
¥ > X ¥ T |Wxz
V4 zZ

Figura 7.1: Cubo de esfuerzos en las direcciones x,y,z. (Maschinenbau-Wissen, S.f.).

3. Coeficiente de Poisson (v): es un pardmetro caracteristico de cada material que indica la relacién entre las
deformaciones longitudinales (Figura 7.2) que sufre el material en sentido perpendicular a la fuerza aplicada
y las deformaciones longitudinales en direccién de la fuerza aplicada sobre el mismo. (Pérez, 2014).

ey|

€x

EZ
vV = —

(7.2)

ET

Figura 7.2: Deformacion longitudinal en una barra. (Pérez, 2014).

Si se aplica una fuerza de traccion en direcciéon x sobre la barra, se produce un alargamiento relativo ex en
esa direccion y un acortamiento relativo €y y €z en las dos direcciones transversales.
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4. Deformacién longitudinal (€): cociente entre la deformacién de un sistema en la direccién longitudinal a la
carga y su dimensién original. (Pérez, 2014).

ou
v

Ey = @ (74)
ow

Donde “u, v, w” representan el alargamieto y “x, y, z” la longitud en la direccién de la carga.

5. Deformacién transversal (7): es un parametro que indica la deformacién angular en un cuerpo (Figura 7.3).
Es consecuencia de la existencia de tensiones cortantes en el material. (Pérez, 2014).

ou

ov

Yy = @ % (76)
ov  ow
Yyz = & @ (7.7)
ow  ou
Yoz = oz + 5 (7.8)
_>|du
au ,': ,'Il A
dy /
; dy
i Codv |
- "_Y—_ 1 L 4
\%
ox

Figura 7.3: Deformacion transversal unitaria. (Pérez, 2014).

6. Médulo de Young (E): es un pardmetro caracteristico de cada material que indica la relacién existente entre
el esfuerzo aplicado y la deformacién longitudinal producida, en la zona eldstica del material. (Pérez, 2014).
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Anexo B

Planos de la aeronave
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Figura 7.4: Plano de la aeronave.
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Refuerzo lateral 2
Tapa caja de carga
Refuerzo piso
Pared lateral 1
Pared lateral 2
Viga
Tapa posterior
Piso

Refuerzo unién tren

CANTIDAD MATERIAL

2 Balsa
Contrachapado de

1 pino

1 Contrachapado de
pino

1 Balsa

] Confrachapado de
pino

1 Balsa

] 8alsa

4 Balsa

1 Balsa

] Balsa

1 i

Contrachapado de
pino

3

METODO DE MANUFACTURA
Corte laser

Corte laser

Corte laser
Corte Iaser

Corte laser
Corte Iaser
Corte Iaser
Corte laser
Corte laser

Corte laser

Corte laser

—

256.73

* 600

L 400

Geometria del perfil alar
FX74CL5140 MOD

~6.00

P I

255.59

— 113.08

TITULO:
,
Modulo 2
No. DE DIBUJO
9 RODRIGO RAMOS S. M. A4
UNAM AERO DESIGN
mm

ESCALA: 1:8 HOJA 4DE S

2

E

D

A



4

b 292.00

&

T
4\— 19.52

~— 6.00

1
29600 $9.60 x4 —) ~—297.00—=

280.00
6.00 6.00 —=—|

-

~—55.95

—— ©9.60 x4

M

e

6.001

E ~—55.00

|No. PIEZA

+
L

6.00

8%90.00
6.00

T

292.00

292.00

I~ 6.00

B NOMBRE CANTIDAD MATERIAL METODO DE MANUFACTURA
1 Pared caja de carga 2 Balsa Corte laser
2 Refuerzo lateral 1 1 S‘:S"“Ch“"“"" oe Corte Iaser
3 Refuerzo lateral 2 1 Sentrachapado de Corte laser
4 Tapa caoja de carga 1 Balsa Corte laser
5 Refuerzo piso 1 g rochapadode Corte Iaser
6 Pared lateral 1 1 Balsa Corte Iaser
7 Pared lateral 2 1 Balsa Corte laser
8 Viga 4 Balsa Corte Iaser
1 Tapa posterior 1 Balsa Corte laser
12 Piso ] Balsa Corte laser
13 Refuerzo unién tren 1 Contrachapado de Corte Idser

3

TITuLO:
Modulo 2
No. DE DIBUJO
9 RODRIGO RAMOS S. M. A4
UNAM AERO DESIGN
mm
ESCALA: 1:8 HOJA 5DE 5

2



E DETAIL A Para el plano de la rueda
SCALE1: 4 véase Dibujo 8

70.00 98.99 1 7J.23
D J D
214.39
+ i
+ 29.08 “
N L 54 *

c sol wm [ge] (D C

TRUE [R14.00— ©9.53 X4J

630.00
B - B
D 4.70

No. PIEZA NOMBRE CANTIDAD MATERIAL METODO DE MANUFACTURA | TITULO:
1 Estructura 1 Awuminio 6063T5 Doblado y fresado .I. d 1_ . . . . |
2 Rueda 2 | Auminio 6063T5 CNC ren ead errIZOJe prInCIDO
3 Eje 1 Acero AIS010 Corte con caladora
4 Collar de eje 2 | Acero
5 Balero 2 Acero No. DE DIBUJO A4
RODRIGO RAMOS S. M.
A 10 e A
mm
ESCALA: 1:8 HOJA 1DE 1

4 3 2 |



27.83—

14.92

] ——27.14

METODO DE MANUFACTURA | TITULO:

Modulo 3
No. DE DIBUJO
RODRIGO RAMOS S. M. A4 A
1T oo
mm
ESCALA: 138 HOJA 1 DE 1

2 |



D 4.76 x4
R788.32

R308.6

R653.9 \ i 6.00
- R10.00 x2
—

228.47

228.47
192.00
30
-~ 90— |
No. PIEZA NOMBRE CANTIDAD MATERIAL METODO DE MANUFACTURA TITuLO:
i - | Corte 14 . . ,
' il 2 e il Anillares unién Médulo 1
2 Refuerzo anillar 1-2 4 o Corte ldser

con Moédulo 2

No. DE DIBUJO
-l 2 RODRIGO RAMOS S. M. A4
NNNNNNNNNNNNNN
mm

ESCALA: 1:8 HOJA 1DE 1

2 |



R30.00 x4

137.70

W

29200 ————

3.00
1

F— 340.35 44 %

No. PIEZA NOMBRE CANTIDAD MATERIAL
1 Aniliar 2-3 2 Balsa Corte laser
2 Refuerzo anillar 2-3 4 | gparochapadode Corte léser

METODO DE MANUFACTURA | TITULO:

Anillares union Moédulo 2
con Moédulo 3

'| 3 RODRIGO RAMOS S. M.
NNNNNNNNNNNNNN

HOJA 1DE1

A4
mm

A



