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RESUMEN:

El siguiente trabajo de fin de grado se ha realizado con el propésito de modelar
la estructura alar de un Airbus A321 utilizando el programa CATIA, para realizas
mas tarde el analisis en ANSYS (Engineering Simulation and 3D Design Software)
y en TORNADO. El calculo se ha realizado mediante el método de elementos
finitos y con la ayuda del programa Patran/Nastran, del cual se obtendran tanto
los resultados numéricos como en graficos. Se han supuesto tres casos distintos
de estudio para analizar las posibles variables de vuelo y cémo afectan a la
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ABSTRACT:

The next graduate work has been done with the purpose of modelling the wing
structure of an Airbus A321 using the CATIA program, for later analysis in ANSYS
(Engineering Simulation and 3D Design Software) and in TORNADO. The
calculation was carried out using the finite element method and with the help
of the Patran/Nastran program, from which both numerical and graphical results
will be obtained. Three different case studies have been assumed to analyse
possible flight variables and how they affect the wing structure.
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Introduccion

En este Trabajo de Fin de Grado se pretende lograr estudiar la estructura de un ala
de un avion comercial, como es el Airbus A321, en las distintas operaciones de
vuelo.

En primer lugar, se realizara un resumen con todas las caracteristicas técnicas
propias del Airbus A321 junto con la composicion de los elementos utilizados en
cada una de sus semialas. Con el disefio del ala, se procede a la utilizacién del
método de los elementos finitos (MEF) aplicado al comportamiento estéaticoy a la
dindmica de fluidos computacional (CFD). Por dltimo, se planteard las conclusiones
pertinentes en funcion de la informacion procedente de los datos obtenidos.

Para realizar todos los calculos necesarios se utiliza el programa informatico

CATIA, un programa dedicado al calculo de estructuras.
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Estado del arte

1. DISENO DEL ALA

El ala de cualquier aeroplano es su elemento mas sustancial. Es gracias a su forma,
se consiguen las fuerzas necesarias para poder volar.

Los perfiles alares debido al efecto Bernoulli, en la parte superior (el extrados)
tienen una presion distinta que en la parte inferior (el intrad6s). Esta diferencia de
presion es la culpable de generar una fuerza que impulsa el perfil hacia arriba,
denominada sustentaciébn. También se produce gracias a la Tercera Ley de
Newton, ya que la velocidad de la corriente por el extradds es superior a la corriente
en el intradds lo que genera una fuerza hacia abajo y por reaccion, habra una fuerza
de la misma magnitud en sentido contrario.

La sustentacion no es la Unica fuerza que actta en el ala, pero si la encargada de
compensar el peso del avion. Otras fuerzas que aparecen ademas del peso es la
resistencia que aparece contrarrestando el impulso generado por los motores.

Es de gran importancia el angulo de ataque que siguiendo el efecto Venturi, ayuda
a aumentar la fuerza de sustentacion.

El tipo distinto de disefio para cada aeronave buscara un rendimiento 6ptimo segun
sean las cargas, el peso maximo, la velocidad de vuelo, el alcance o el consumo

de combustible entre otros.

2. TIPOS DE ALA

Dependiendo del propésito y la necesidad de la aeronave se buscardn unos tipos
mas que otros.
Segun su forma en planta se tendran los siguientes tipos:
- Rectangular: en la que el ala no se estrecha hacia los extremos. Se utilizan
para volar a baja velocidad, corto alcance y para no mas de dos pasajeros.
Es el caso de aviones que se utilizan para fumigar o para escuelas de

entrenamiento.
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Trapezoidal: tiene una eficiencia aerodindmica mejor que la rectangular y su
fabricacion es mas sencilla que la eliptica. De este tipo de alas destaca su
gran distribucion de la carga en toda la envergadura.

Eliptica: con mayor eficiencia aerodinAmica que las anteriores, pero con
dificil y elevado coste de fabricacion se ha optado por dejar de utilizarse.

En Delta: este tipo de alas permite al avion alcanzar velocidades
supersoénicas con una resistencia aerodinamica minima. Tienen una
estructura mucho mas resistente. Un ejemplo es el Dassault Mirage 2000.
Delta con timones: dentro de este grupo estaria por una parte los tipo Canard
con el estabilizador horizontal delante de las alas. Y, por otra parte, delta con
timones traseros.

Doble delta: destacan en el ambito militar debido al ahorro de combustible.
Ojival: consiste en una modificacion del ala delta para aviones de alta
velocidad. Un ejemplo muy conocido de este tipo es el Concorde.

En flecha: la mas comin en aviones comerciales ya que a velocidades
cercanas a las del sonido su eficiencia es la mejor. Se utilizara este tipo de
ala para este trabajo.

Flecha invertida: una variante del tipo flecha que permite una alta
maniobrabilidad por parte del avion. Esto lo hace interesante para aviones
militares.

Doble flecha: que sea doble, da al avibn una mayor estabilidad.

Flecha variable: rinden mejor a altas velocidades y a bajas durante el
despegue y aterrizaje, pero su peso, coste, y complejidad son tales que no

superan sus ventajas. Este tipo se ha dejado de fabricar.
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Figura 2.1. Tipo de alas (Fuente: https://mmw.ultraligeros.net/diferentes-tipos-de-alas/)

3. POSICION DEL ALA

- Alas en la parte alta: con una ligera mayor estabilidad, ubicando el fuselaje
cerca del suelo. Se suele utilizar en aviones de carga militares para que los
equipos puedan cargar y descargar facil y rapido.

- De ala baja: en términos estructurales, la mayor ventaja es la ininterrumpida
estructura del larguero sin necesidad de agregar refuerzos.

- Alas colocadas en el medio: hay menos resistencia aerodinAmica y mayor

visibilidad. Son muy utilizadas en aviones acrobaticos.
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Ala alta

Figura 3.1. Posicion del ala (Fuente:https://greatbustardsflight. blogspot.com/2019/02/ala-alta-vs-ala-baja.html)

4. ESTRUCTURA DEL ALA

Después de diferentes arquitecturas, la que se utiliza actualmente en el ala por sus
numerosas ventajas es la estructura semimonocasco.

Este tipo de estructurase desarrolld antes de la Segunda Guerra Mundial y se
encuentra tanto en el ala como en el fuselaje debido a su gran resistencia a las
cargas Y su bajo peso por los materiales metélicos utilizados. También se distribuye
el trabajo uniformemente por sus componentes logrando una fatiga menor en cada
componente, y como consecuencia, alargando su vida util.

Dentro de las alas se encuentran las cuadernas con el nombre de costillas
conectadas entre si por largueros y larguerillos, el conjunto se denomina caja de

torsion. A su vez, todo ello esta recubierto por un revestimiento.
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Larguerillos e

Componentes del ala pant

Figura 4.1. Estructura alar Fuente(https://mwww.pasionporvolar.com/estructura-del-avion-cap-2/)

Se explica cada componente en detalle a continuacion:

Larguero: se trata de la viga principal del semiala que recorre toda su
envergadura. Soporta la mayor parte de las cargas y de los esfuerzos a
flexién. La mayoria de los aviones tienen dos largueros excepto en los de
fuselaje ancho que utilizan tres.

Costillas: normalmente perpendiculares a los largueros, dan la forma del
perfil alar utilizado. Son las encargadas de resistir a la torsion, transmitir la
carga del revestimiento a los largueros y prevenir el pandeo en ellos.
Depende del tipo de avibn habrd mas o menos costillas en funcion de su
necesidad. Una condicidon necesaria es que deben resistir quimicamente al
combustible ya que también dan la forma a los depdsitos de combustible.
Suelen estar agujereadas para aligerar peso.

Larguerillos: son elementos estructurales paralelos a los largueros
encargados de absorber y transmitir el esfuerzo cortante a lo largo de la
estructura. Evitan el pandeo local del revestimiento.

Revestimiento: seria la “piel” del ala. Es la parte que recubre toda la
estructura. Recibe las cargas aerodinamicas para luego transmitirlas a las
costillas. También se encarga de resistir a los esfuerzos cortantes y protege

el combustible.
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En lo que respecta la evolucion hacia el futuro, cada vez son mas utilizados los
materiales compuestos para la fabricacion de la estructura. Esto se debe a que son
mas ligeros, mas resistentes y se pueden hacerse piezas integradas de larguerillos-
revestimiento.

5. PARTES MOVILES DEL ALA

Aparte de las partes fijas y luminicas, existen también partes méviles en el ala que
si bien no han sido tenidas en cuenta para la realizacion de este trabajo es

importante tenerlas presentes.

Figura 5.1. Dispositivos maviles Fuente(https://mmww.nlarenas.com/2019/02/aviones-partes-moviles-del-ala/)

Alerones: se encuentran en la parte posterior del ala y se encargan de

permitir el movimiento en el eje longitudinal del avidn, es decir, el alabeo.

- Winglet: es un dispositivo de punta alar situado en el extremo del ala. Es de
suma importancia ya que reduce la resistencia inducida del ala.

- Dispositivos hipersustentadores: entrarian dentro de este grupo los flap (en
el borde de salida) y los slats (en el borde de ataque). Son utilizados para
variar la sustentacion en el aterrizaje y despegue.

- Spoiler: también situados en la parte posterior del ala para eliminar la

sustentacion cuando el tren de aterrizaje toca la pista.
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Nucleo

1. OBJETIVOS

Principalmente con este trabajo se quiere disefiar y analizar la estructura de un
semiala para luego estudiar los resultados obtenidos y realizar las conclusiones
concernientes.

Ademas, en el proceso, se lograran también los siguientes objetivos:

- Evaluar y conocer la estructura del ala de un A321.

- Disefio de la estructura alar.

- Conocer la importancia de los materiales empleados y de la aplicacion de
las fuerzas.

- Utilizacion de softwares capaces de analizar la estructura.

- Analisis mediante CFD.

- Introduccién al método de elementos finitos.

- Uso del Método de Elementos Finitos (MEF).

- Teorias de fallo posibles en la aeronave.

- Estudio y andlisis de los resultados obtenidos.

- Conclusiones y aportaciones.
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2. ARIBUS A321

El Airbus A321 es un avion utilizado para la aviacibn comercial.

Pertenece a la familia A320, la linea de aviones mas vendida del mundo. La
diferencia del A321 con el resto de su grupo es que éste es el mas alargado de
todos. Cuenta con una mayor superficie alar, tren de aterrizaje reforzado y
neumaticos mas grandes. Los motores utilizados, el CFM56 o el V2500, también
son mas potentes, pudiendo alcanzar una velocidad operativa de 0,82 Mach.

Al ser de la familia A320, también incorpora los mandos avanzados fly-by-wire, por
los cuales los controles de vuelos manuales convencionales se reemplazan por una
interfaz electrénica. Esto permite que las companiias elijan este tipo de avion en vez
del Boeing 757 ya que asi los pilotos pueden aprender a pilotar unos u otros en solo
cuestion de unas horas.

Debido a su largo fuselaje puede albergar desde 154 hasta 220 pasajeros, esto lo
hace muy apetecible por parte de las compafiias aéreas ya que les interesa

transportar al mayor nimero posible de personas.

Figura 2.1. A321 Fuente(https:/mww.aircharterservice.cl/guia-de-avions/charter-en-grupos/airbus-
europe/airbusa321)
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La primera vez en despegar fue el 11 de marzo de 1993 y un afio mas tarde fue
puesto en servicio por US Airways.

Desde entonces ha sido operado por numerosas compafias aéreas entre las que
destacan American Airlines con 247 unidades; China Southern Airlines con 143

unidades; Delta Air Lines con 109 unidades; y Turkish Airlines con 91 unidades.

2.1 Dimensiones

Las dimensiones de un A321 son las siguientes:

Tabla 2.1. Dimensiones A321 (Fuente:https://es.wikipedia.org/wiki/Airbus_A321)

Longitud 44,5 m
Altura 11,8 m
Superficie alar 122,6 m”"2
Envergadura 34,1 m
Anchura de cabina 3,7 m
Altura de cabina 5,98 m
Longitud de la cabina 34,4 m
Anchura de fuselaje 3,95 m
Altura de fuselaje 3,95 m
Anchura del tren principal 7,59 m
Distancia morro-cabina 2,41 m
Distancia entre ejes 16,9 m
Flecha alar 25 grados
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AIRBUS A321-200

For illustrative purpose only !

Figura 2.2. Dimensiones A321 Fuente(https://es.wikipedia.org/wiki/Airbus_A321)

2.2 Pesos

Los pesos de un A321 son los siguientes:

Tabla 2.2. Pesos A321 (Fuente:https://es.wikipedia.org/wiki/Airbus_A321)

Peso operativo en vacio (OEW)
Peso maximo al despegue (MTOW)
Peso maximo de aterrizaje (MLW)

48500 kg
93500 kg
77800 kg

Peso maximo sin combustible (MZFW) 73800 kg

2.3 Caracteristicas

Las caracteristicas de un A321 son las siguientes:
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Tabla 2.3. Caracteristicas A321 (Fuente:https://es.wikipedia.org/wiki/Airbus_A321)

Tripulacion 2 pilotos y 4-6 auxiliares
Capacidad 1 clase: 230; 2 clases: 185
Motor 2 x CFM56
Empuje de cada uno 133-137 kN
Techo 12000 m
Velocidad crucero 828 km/h
Mach crucero 0,78
Velocidad maxima operativa 871 km/h
Mach maximo 0,82
Alcance 5600 km
Carrera de despegue 2180 m
Capacidad combustible 24050 |
Carga 51,73 m”"3 10 contenedores LD3-46

3. SEMIALA AIRBUS A321

Para la realizacion de este Trabajo, lo primero que se ha hecho fue elegir un perfil
NACA acorde al tipo de semiala del Airbus A321.
Al ser este tipo de datos protegidos por parte de Airbus, se ha buscado un perfil
alar NACA acorde con este tipo de aeronave. El que se ha seleccionado ha sido el
perfil 2415 uno muy conocido Y utilizado.
Dependiendo de los distintos tipos de perfiles las caracteristicas aerodinamicas
variardn de unos a otros ya que el coeficiente de sustentacion de resistencia sera
distinto en cada caso.
Un perfil NACA de cuatro digitos (abcd) significa lo siguiente:
- Primer digito (a): es la ordenada maxima de la linea media en porcentaje de
la cuerda.
- Segundo digito (b): la posicion de la ordenada maxima en décimas de la
cuerda.
- Ultimos dos digitos (cd): son el espesor maximo en porcentaje de la cuerda.
En el caso de perfiles simétricos, los dos primeros digitos serian cero.

Para este caso se tendria entonces:
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- Primer digito (2): la curvatura maxima se produce en el 2% de la cuerda.
- Segundo digito (4): la posicién de la curvatura maxima es al 40% de la
cuerda desde el borde de ataque.

- Ultimos digitos (15): el espesor maximo es un 15% de la cuerda.

Figura 3.1. Perfil NACA 2415 (Fuente: http://airfoiltools.com/airfoil/details ?airfoil=naca2415-il)

Mediante la pagina web airfoiltools, se han obtenido las siguientes graficas

relacionas con este perfil alar para distintos nimeros de Reynolds.

Clv Cd Cl v Alpha

2.00 2.00

1.50 1.50

1.00 4 1.00 4

0.50 | 0.50 |
0.00 0.00
-0.50 - -0.50 |
-1.00 -1.00
-1.50 -1.50
000 002 004 006 008 010 042 014 0260 150 -10.0 50 00 50 100 150 20

Figura 3.2. Coeficientes perfil Fuente(http:/airfoiltools.com/airfoil/details ?airfoil=naca2415-il)
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Cl/Cd v Alpha Cd v Alpha
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Figura 3.3. Coeficientes perfil (Fuente: http://airfoiltools.com/airfoil/details?airfoil=naca24 15-il)

Cm v Alpha
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Figura 3.4. Coeficientes perfil (Fuente: http://airfoiltools.com/airfoil/details ?airfoil=naca24 15-il)

De esta forma se ve como el coeficiente de sustentacién varia con el angulo de
ataque. Es por eso que los resultados seran distintos para un angulo cero o para
un angulo de 6 grados, ya que para éste Ultimo caso se necesitara mucha mas
fuerza de sustentacion. Se puede observar el &ngulo en el que el avion entraria en
pérdida es alrededor de 12 grados.

Un estudio interesante es variar el angulo de ataque a partir de 5 grados ya que
como se observa en la gréfica, el coeficiente de momentos se dispara

exponencialmente a partir de ese angulo.

Barbara Gonzalez



Pagina 26 de 116

Es necesario también saber la geometria del semiala para realizaciéon del calculo

estructural. A continuacidén, se muestran los datos usados:

Tabla 3.1. Datos perfil (Fuente propia)

Superficie alar 127.6 m"2
Envergadura 33.91m
Semi envergadura 16.955 m
MAC 4.288 m
Aspect Ratio 9.395
Estrechamiento 0.24
Flecha 25 ° (Al 25% de la cuerda)
Diedro 5.110°
Cuerda en el encastre 6.07m

4. FUERZAS Y MOMENTOS

Para poder analizar correctamente los resultados obtenidos es necesario primero

entender cudles son las fuerzas y momentos que acttan en un perfil alar.

4.1 Sustentacion

Como ya se ha explicado anteriormente, debido a la distribucién de presiones del
flujo, se va a producir una fuerza junto con un momento.

Esta fuerza se descompondra a su ven en otras dos que son la sustentacion (L) y
la de resistencia (D).

La sustentacion sera la resultante de la presion con una direccion perpendicular a
la corriente incidente. Estara aplicada en un punto tedrico del ala llamado el centro
de presiones que, para este Trabajo, estd en el centro aerodinamico del perfil

situado a un cuarto de la cuerda (a partir del borde de ataque).
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Figura 4.1. Fuerzas perfil (Fuente: https://blogaero.com/sustentacion-por-que-vuelan-los-aviones/)

La formula matematica que permite calcular la fuerza de sustentacién neta es:
1
L=3 pV2S(,

Con esta formula se sabe que la sustentacion variara en funcion de:

- La altura: a mayor altura, menor serd la densidad

- Lavelocidad: a mayor velocidad, mayor sustentacion

- El coeficiente de sustentacién: que varia en funcion del &ngulo de ataque y

del perfil utilizado.

- La superficie alar
Excepto la superficie alar, se analizara y se calculara para cada tipo de caso
variando la altura, velocidad y angulo de ataque con el objetivo de ver claramente

como y cuanto pueden afectar estos términos a la estructura.

4.2 Momento aerodinamico

Este es el otro fendbmeno creado por la distribucién de presiones en el perfil.

Este se genera por la distancia que separa la fuerza en la superficie superior de la
fuerza de la superficie inferior. Si se busca el punto intermedio de estas dos fuerzas,
nos encontramos con el llamado centro aerodindmico.

Es en este centro aerodinAmico donde se aplica el momento de cabeceo.

En la siguiente imagen se muestra la ubicacion distinta entre las fuerzas parciales

de la sustentacion para tener una mejor visualizacion.
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Figura 4.2. Fuerzas parciales perfil
(Fuente:https://www.researchgate. net/publication/235954620_Analisis_del_Comportamiento_Aerodinamico_d
e_Perfiles)

La formula matematica para su calculo analitico es:
1 2
M = 5 pVeScmaCm

Se diferencia con la formula de la sustentacion en estos dos términos:

- Coeficiente de momento: situado a un cuarto de la cuerda, dependiente del
angulo de ataque como se puede observar en la grafica Cm/Alpha generada
por airfoiltools.

- Cuerda media aerodinamica: siendo su valor 4,288 tal y como especifica la

tabla de caracteristicas del perfil.

5. MATERIALES

El principal material en la estructura de un avibn es el compuesto, seguido del
aluminio, titanio, acero y otros. Se deben buscar materiales con alta resistencia
mecanica Yy resistencia a la fatiga siempre teniendo en cuenta el coste y el peso.

Para el caso de las alas, es muy importante la resistencia que tenga el material a
las cargas ya que éstas deben soportar unas cargas de tres veces el peso del avion
aproximadamente. No se permite la deformacién estructural ni mucho menos una

rotura.
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Aqui es donde aparece el cociente de seguridad estructural, el cual relaciona el
esfuerzo maximo capaz de soportar el material con el esfuerzo real aplicado. Es
obligatorio que sea mayor de uno ya que si no, significaria que el material no
soporta tanta carga y se produce la rotura.

Varios conceptos a tener en cuenta son:

- Limite de fluencia (Tensile Yield Strength): a partir de este punto el
alargamiento es muy rapido mientras que el esfuerzo apenas varia.

- Esfuerzo ultimo (Tensile Ultimate Strength): o tension de rotura, es la carga
maxima que se puede aplicar antes de que el material pierda su
comportamiento estable.

- Mddulo de Young: es el cociente entre la tension aplicada y la deformacion
unitaria. Es constante hasta el limite elastico y diferente para cada material.

- Coeficiente de Poisson: también es caracteristico de cada material y es la
relacion entre las deformaciones longitudinales en sentido perpendicular ala
fuerza aplicada, y las deformaciones longitudinales en direccion de la fuerza

aplicada sobre el material.

t Strain hardening Necking
Stress, O

Ultimate strength

Fracture

Yield strength

Rise

Run

Rise

Young's modulus = Slope = RUN

Strain, &

Figura 5.1. Gréfica tension-Deformacion
(Fuente:https://en.wikipedia.org/wiki/Stress%E2%80%9 3strain_curve)

En este caso, los materiales empleados teniendo en cuenta sus propiedades han

sido:
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5.1 Aluminio

Uno de los primeros materiales en utilizarse debido a su resistencia a la corrosion
y su gran conductividad eléctrica. Pero lo que mas cabe destacar es su bajo peso
y coste.

Por si solo no adecuado, por eso se utiliza en aleacion con otros como el silicio,
magnesio o zinc.

Para la designacion de las aleaciones de aluminio se tiene en cuenta la siguiente
designacion:

Serie 1XXX-Aluminio practicamente es su totalidad (99%).

Serie 2XXX-Aleacion de cobre.

Serie 3XXX-Aleacién de manganeso.

Serie 4XXX-Aleacion de silicio.

Serie 5XXX-Aleacion de magnesio.

Serie 6XXX-Aleacion de magnesio Y silicio.

Serie 7XXX-Aleacion de zinc.

Serie 8XXX-Otras aleaciones.

5.2 Acero

La principal ventaja es su constante mantenimiento de las propiedades mecanicas
frente a distintos grados de temperatura. También tiene alta resistencia a la

oxidacion, corrosion y altas temperaturas.

5.3Titanio

Las propiedades de este material abarcan numerosas ventajas como buena
resistencia térmica, a la corrosion, fatiga y sobretodo fractura. También tiene bajo
peso, pero el principal inconveniente es su precio elevado.

El Grado 7 del titanio tiene de caracteristicas los siguientes detalles:

e Titanio Puro.
e Contenido entre 0,12% y 0,25% de Paladio, por ello es el grado de Titanio
gue mas resistencia a la corrosion tiene.
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e Resistente a temperaturas de hasta 600°C.
e Gran resistencia.
e Buena soldabilidad.

6. DISENO

El disefio de la estructura alar se ha realizado mediante el software CATIA
(Computer-Aided Three dimensional Interactive Application). Fue creada por la
empresa de Marcel Dassault para resolver y facilitar los disefios de aviones de
combate en el afio 1977.

Se trata de un programa de ingenieria asistida que permite tanto disefiar en 3D
como analizar los modelos.

Inicialmente empez6 como software exclusivo para la industria aeroespacial pero
rapidamente se ha expandido a otras ramas como la automovilistica e incluso, la
construccion.

Este es el programa que utilizan numerosas empresas de fabricacion de aeronaves,
entre las que se incluye Airbus.

Por tanto, se utiliza este programa para el disefio del semiala con una visién en 3D
para mas tarde poner exportar el archivo a distintos programas de analisis como el
ANSYS o Patran/Nastran.

Lo primero que se necesita son las coordenadas del perfil alar seleccionado, éstas

se consiguen gracias a la pagina ya mencionada de airfoiltools.
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Tabla 6.1 . Coordenadas perfil (Fuente: airfoiltools.com)

Coordenada X Coordenada Y
1 0.0016
0.95 0.0134
0.9 0.0245
0.8 0.0441
0.7 0.061
0.6 0.075
0.5 0.0857
0.4 0.0925
0.3 0.0938
0.25 0.0917
0.2 0.087
0.15 0.0797
0.1 0.0683
0.075 0.0606
0.05 0.0507
0.025 0.0371
0.0125 0.0271
0 0
0.0125 -0.0206
0.025 -0.0286
0.05 -0.0384
0.075 -0.0447
0.1 -0.049
0.15 -0.0542
0.2 -0.0566
0.25 -0.057
0.3 -0.0562
0.4 -0.0525
0.5 -0.0467
0.6 -0.039
0.7 -0.0305
0.8 -0.0215
0.9 -0.0117
0.95 -0.0068
1 -0.0016

Con estas coordenadas y junto con una hoja de calculo de Excel se consigue

importar la geometria del perfil directamente a CATIA.
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Una vez obtenidos los puntos dentro del programa, se crea una spline para unir
cada uno de ellos y asi crear el perfil. El siguiente paso seria escalar el perfil a la
medida real de la cuerda en el encastre y, mas tarde, hacer lo mismo con la cuerda
en la punta trasladando sus coordenadas hasta alcanzar la longitud de la

semienvergadura.

Figura 6.1 Perfil CATIA (Fuente: propia)

Con el perfil en el encastre y el perfil en la punta, se fueron construyendo el resto

de elementos del ala como son las costillas, los largueros y el revestimiento.

6.1 Costillas

Se realizaron en total once costillas contando la del encastre y punta. Por lo que la
separacion entre ellas fue de 1,6955 metros.

El espesor es de 5 milimetros y el material utilizado es aluminio que, aunque no se
introdujo en CATIA, si es importante definirlo para mas adelante analizarlo en
Patran.
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Tabla 6.2 Costillas (Fuente: propia)

COSTILLAS
Ndmero 11
Espesor 5 mm
Distancia entre dos consecutivas 1,6955 m
Material Aluminio

Figura 6.2 Costillas CATIA (Fuente: propia)

6.2Largueros
Los largueros en el CATIA se han colocado en forma de C con un espesor de 5

milimetros a una distancia del 20% y 70% de la cuerda desde el borde ataque.

El material utilizado en este caso fue el titanio.
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Tabla 6.3. Largueros (Fuente propia)

NUumero 2
Forma Forma de C
Espesor 5 mm
Posicion del larguero anterior 20%
Posicion del larguero posterior 70%
Material Titanio

Figura 6.3. Posicion larguero posterior (Fuente: propia)

Figura 6.4. Posicion larguero anterior (Fuente: propia)

6.3Larguerillos
La colocacion de los larguerillos ha sido repartida de forma par tal que en la parte

superior hay 4y en la inferior otros 4.

El material utilizado fue el acero para este caso.
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Al ser tipo barras, en vez de espesor, tendran un radio de 4 milimetros. Esto da un

area de 50,26 milimetros cuadrados.

Tabla 6.4. Larguerillos (Fuente propia)

Numero 12
Tipo Barra
Radio 4 mm
Localizacion 4 superiores y 4 inferiores
Material Acero

6.4 Revestimiento

En el revestimiento se ha utilizado de nuevo aluminio.

El espesor elegido ha sido de 5 milimetros.

Tabla 6.5. Revestimiento (Fuente propia)

Espesor 5 mm

Material Aluminio

6.5Modelo en 3D

Una vez realizado cada uno de los elementos que forman el ala se obtiene el

modelo completo en 3D:
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Figura 6.5. Disefio estructura alar CATIA (Fuente: propia)

Con este modelo se puede trabajar en otros software de célculo pudiendo hacer la
exportacion en .CATPart. Aunque a veces es necesario exportarlo en otro tipo de
archivos como IGES (.igs ; .iges) o STEP (.stp ; .step) paraintroducirlo y visualizarlo

correctamente.

7. ANALISIS DE DINAMICA DE FLUIDOS COMPUTACIONAL

7.1ANSYS

Se realizard un estudio mediante un programa de analisis computacional, en
concreto el ANSYS, para la obtencion de las cargas aerodinamicas.

Es necesaria esta simulaciéon ya que no se tienen los medios para obtener estos
datos mediante un tunel de viento puesto que no se dispone de un perfil alar
escalado para llevar a cabo el célculo real.

Con este método de calculo se obtienen datos muy proximos a la realidad, aunque
bien es cierto que sirven para tener una idea genérica del comportamiento del fluido
sobre el ala, no son unos resultados determinantes para la hora de llevar a cabo el
célculo ideal y final de un ala real.

Para conocer las cargas a las que se somete la estructura, dentro del programa
ANSYS se necesitara:

e Geometria del ala del avion.
e Condiciones de vuelo alas que va a estar sometido el avidn, es decir la
altura.
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e La maxima velocidad a la que va a volar el avion
e Los puntos sobre los que se quiere obtener los valores.

7.1.1 Geometria del ala y volumen de control

El primer paso a llevar a cabo dentro del médulo de Fluid Flow de Fluent es la
definicion de la geometria del ala.

Dicha geometria se obtiene por medio del perfil NACA desde el que se ha realizado
el estudio, para este caso, desde el NACA 2415.

Se introduce el perfil mediante una curva 3D en este apartado y posteriormente se
modela. Se debe tener en cuenta que el cajon de torsién también se trazard, ya que
va a ser muy Util para el siguiente paso, el del mallado.

Con la geometria del ala establecida, se pasa al trazado del volumen de control, el
cual contendra en su interior el ala.

Se debe de realizar una operacion booleana para que el volumen de control se
encuentre definido con el hueco del ala.

El resultado final de esta parte es:

Ansys

2021 R2

———— z
0 Se+03 le+0 {mm) ™
I |
2,5e+03 7.5e+03

Figura 7.1. Geometria ANSYS (Fuente: propia)
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Ansys

2021 R2

[ Se+03 1e+04 (mm) ZA X
[ B )

2,5e+03 7.5e+03

Figura 7.2. Geometria ANSYS (Fuente: propia)

Ansys

2021 R2

0 Se+04 1e+05 (mm) ZA X
[ e ee——

2,5e+04 7.5e+04

Figura 7.3. Geometria ANSYS (Fuente: propia)

7.1.2 Creacion del mallado

Se continda el proceso con el mallado del ala y del volumen de control.
Para estos dos casos, se han tenido en cuenta las caracteristicas definidas a

continuacion:

- Volumen de control:
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Ansys

2021 R2

STUDENT

0 Se+04 1e+05 (rm) z* X
[ Eaa— "

2,5e+04 7,5e+04

Figura 7.4. Volumen de control (Fuente: propia)

Details of "Bedy Sizing" - Sizing

[-I| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Body

[=I| Definition
Suppressed Mo
Type Body of Influence
EBodies of Influence | 1 Body
|| Element Size Default (7500, mm)

[=1| Advanced
|| Growth Rate | Default (1,3)

Figura 7.5. Datos volumen de control (Fuente: propia)

- Caja de torsion:

Ansys

2021 R2
STUDENT

Figura 7.6. Caja de torsion (Fuente: propia)
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Details of "Face SiZiI"Ig" = SiZiI"Ig A T ]'.l Ox
[=l| Scope
Scoping Method | Geometry Selection
Geometry 2 Fates
[=l| Definition
Suppressed Mo
Type Element Size
|| Element Size | 250, mm
[=I| Advanced
|| Defeature Size | Default (37,5 mm)
Influence Volume |MNo
Behavior Hard
Capture Curvature Mo
Capture Proximity | No

Figura 7.7. Datos caja de torsi6n (Fuente: propia)

- Resto del ala:

Details of "Face Sizing 2" - Sizing i w O ¥
[-|| Scope
Scoping Method | Geometry Selection
Geometry 2 Faces
[-l| Definition
Suppressed Ma
Type Element Size
|| Element Size | 500, mm
[=| Advanced

|| Defeature Size | Default (37,5 mm)
Influence Yolume | Mo

Eehavior Hard

Capture Curvature | No

Capture Proximity |MNo

Figura 7.9. Datos al (Fuente: propia)

Como se puede apreciar en los detalles del mallado, en concreto el de la caja de
torsion definido en el ansys como “face sizing”, se ha elegido un tamafio de cada
elemento de 250mm, de esta manera se tendra una mejor precision de la zona que

mas esfuerzos va a soportar el ala.
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Posteriormente se introducen los nombres de cada una de las caras que van a

servir a posteriori para definir las condiciones de contorno dentro de Fluent.

1e+05 (mm)

EEE— > ¥
2,5e+04 Se+04

Figura 7.10. Cara symmetry (Fuente: propia)

1e+05 (mm)
2,5e+04

Figura 7.11. Cara outlet (Fuente: propia)

1e+05 (mm)

2,5e+04

Figura 7.12. Cara inlet (Fuente: propia)
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Una vez se han definido todos estos parametros ya se puede generar el mallado.
Al darle a calcular, y como estas caracteristicas no son demasiado avanzadas, se

termina obteniendo los siguientes datos de las imagenes:

Details of "Mesh"

[=|| Display
Display 5| Use Geometry Setting
[=l| Defaults
Physics P...| CFD
Solver Pr...| Fluent
Element ...| Linear
Eleme.., Default (7500, mm)
Export F... | Standard

Export Pr.. No
[=| Sizing
Use Ada... | No

Grow...| Default (1,2)

Max 5., Default (15000 mm})
Mesh De...| Yes

Defea.., Default (37,5 mm)
Capture ...| No
Capture ...| No
Boundin...| 1,5e+005 mm
Average ...| 1,9321e+00% mm*
Minimu... | 457,43 mm
Quality
Inflation
Advanced
Modes | 25353
Eleme..| 100568

[+ #

1] [#]

Figura 7.13. Caracteristicas del mallado (Fuente: propia)

MAnsys

2021 R2

STUDENT

Figura 7.14. Mallado perfil (Fuente: propia)
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Figura 7.15. Mallado geometria (Fuente: propia)

N

Q Se+04 1e+05 (mm)
I a0

2,5e+04 7.5e+04

Figura 7.16. Estructura alambrica del mallado (Fuente: propia)

7.1.3 Simulacion

Pagina 44 de 116

Una vez la malla esta definida, se introduce en el Fluent. Aqui ya se consigue

ejecutar la simulacién en si.

Barbara Gonzalez



Pagina 45 de 116

Para este caso, nada mas abrir aparece la geometria definida por colores,

coincidiendo este codigo de colores con el nombramiento de las caras definidas

previamente.

MAnsys
3_‘021 F.'Z
STUDENT

Figura 7.17.Caras en fluent (Fuente: propia)

El azul se trata del Inlet, el rojo en concreto es el outlet y el amarillo es el symmetry.
Una vez llegados a este punto, es el momento de definir las condiciones de
contorno para cada una de las situaciones que se va a plantear en este estudio.
Para las condiciones de viscosidad tipo de fluido se ha considerado lo siguiente:
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. Viscous Model
Model

Inviscid
Laminar
Spalart-Allmaras (1 eqn)

k-epsilon (2 eqn)
k-omega (2 eqn)

Transition k-kl-omega (3 eqn)

Transition S5T (4 eqn)
Reynolds Stress (7 eqn)

Scale-Adaptive Simulation (SAS)
Detached Eddy Simulation (DES)
Large Eddy Simulation (LES)

k-epsilon Model

Standard
RNG
8/ Realizable

Near-Wall Treatment

Standard Wall Functions
Scalable Wall Functions

@) Non-Equilibrium Wall Functions

Enhanced Wall Treatment
Menter-Lechner

User-Defined Wall Functions

Options

Curvature Correction
Preduction Limiter

Model Constants
C2-Epsilon
1.9

TKE Prandtl Humber
1

TDR Prandtl Number
1.2

User-Defined Functions
Turbulent Viscosity
none
Prandt] Numbers
TKE Prandtl Number
none
TDR Prandtl Humber
none

Figura 7.18. Caracteristicas de la viscosidad del fluido (Fuente: propia)

- Caso A:

Condiciones de contorno para despegue

Velocidad: 280km/h

Angulo de ataque: 8°

Altura de despegue: Om
Densidad del aire: 1,225kg/m3

Se considera un numero de iteraciones de 200.

Residisds
e coririty
x velccity
s el ocity
e 2yl

[E——

Figura 7.19

Tes00
1001
Te02

1o (3

1o 06 \

1o 07

10068 —

Mnsys

2021R2

Iterations

[N

. Gréfica proceso iterativo A (Fuente: propia)
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Una vez converge la solucion, ya se pueden obtener los resultados mostrados a

continuacion.

Figura 7.20. Presiones estaticas sobre el perfil (Fuente: propia)

Estas son las presiones estaticas que nos ayudarian a obtener los datos del
coeficiente de sustentacion vy las fuerzas.

Figura 7.21. Velocidades sobre el perfil (Fuente: propia)
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contou r3 ,\nsvs
2021 R2

Static Pressure
2.51e+@

STUDENT
1.71e+@8
9.09e+02
1.00e+02

-6.90e+02

-1.49e+03
-2.20e+8
3.09e+@
3.8%9e+@
-4.60e+08

-5.49e+03
Pa]

Figura 7.22. Presiones sobre la geometria extradds (Fuente: propia)

contou r-3 Aﬂ SYS

Static Pressure 2021 B2

1.71e+(8
9.09e+02
1.09e+02
-6.90e+02
-1.49e+(8
-2.20e+(B
3.09e+(B
3.89e+G
-469e+3

-5.49e+08
Pa]

Figura 7.23. Presiones en el borde de ataque (Fuente: propia)

- Caso B:
Condiciones de contorno para crucero Sea Level
Velocidad: 840km/h
Angulo de ataque: 0°
Altura de sea level: Om
Densidad del aire: 1,225kg/m3
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Resiciads VﬂI'IS]fS
—corbnity N i
—velcxily fee 00
e prelocity STUDENT
—bﬂﬂhj 1e01
—f
=salm o2

1o 03

ol

1e06

1e 06

1e07

Tel6 - r r T r T T . T -+ J
0 o 4 @ ()] 100 10 M0 @0 18 20

Iterations

Figura 7.24. Gréfica proceso iterativo B (Fuente: propia)

Figura 7.25. Presiones estaticas sobre el perfil (Fuente: propia)
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Figura 7.26. Velocidades sobre el perfil (Fuente: propia)

contour-3
Static Pressure

[Pa]

2266404
1.54e+04
8162403

9562402

-6.250+(3

-135404
-207e404
-2.798404
3.51e404
-4.23e+04
-4.95%404

Mnsys

- 2021R2

-

Figura 7.27. Presiones sobre la geometria extradds (Fuente: propia)
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contour-3 MAnsys

Static Pressure 2021 R2
2.26e+04 STUDENT
1.54e+04
8.16e+(3

+ 9.56e+02

+ -6.25e+0G

- -135e+04

+ -207e+04

-2.7%+04
3.51e+04

-4.23e404 e
=

-4 95%e+04
[Pa] o

Figura 7.28 Presiones en el borde de ataque (Fuente: propia)

- CasoC:
Condiciones de contorno para crucero
Velocidad: 840km/h
Angulo de ataque: 0°

Altura de sealevel: 11918m
Densidad del aire: 0,31491kg/m3

Resicisds MAnsys
I LTl MIY
e v O Ly Tes00
ey vedocity STUDENT
—!-\du:ily 1001
k \
ailel] 1o 2
1o 03
oM
106
1e 06
107
Tel6 -4 T
0 ool 40 & &0 100 120 140 180 160 20
lterations

Figura 7.29 Gréfica proceso iterativo C (Fuente: propia)
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Figura 7.30 Presiones estaticas sobre el perfil (Fuente: propia)

Figura 7.31 Velocidades sobre el perfil (Fuente: propia)
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contour-3 I\I'ISYS
Static Pressure 2021 R2

2.26e+04 STUDENT
1.54e+04
8.16e+(3
9.56e+02
-6.25e+03
-135%e+04
-207e+04
-2.7%+04
3.51e+04
-4.23e+04

é’-"'y

o

-4.95e+04
[Pa]

Figura 7.32 Presiones sobre la geometria extradés (Fuente: propia)

contour-3 MAnsys

Static Pressure 021 R2
2.26e+04 STUDENT

1.54e+04
8.16e+03
9.56e+02
-6.2%e+03
-13%e+04
-2.07e+04
-2.79%+04
3.51e+04
-4.B3e+04 o)
/

-4.95e+04
[Pa]

Figura 7.33 Presiones en el borde de ataque (Fuente: propia)

7.2TORNADO

Tornado es una herramienta sencilla y rapida con la que se puede analizar el disefio

de un ala mediante el método de Vortex Lattice.
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Para poder utilizarlo es necesario tener instalado MATLAB ya que esta
implementado en él. Una vez que le demos a ejecutar, simplemente en la ventana
de comandos es ir introduciendo los datos de la geometria del avion y las
condiciones de vuelo.

Es un programa basico que permite obtener las fuerzas y coeficientes
aerodindmicos en cada panel, asi como las derivadas de estabilidad variando el
angulo de ataque, la velocidad, la deflexion, etc. En definitiva, es capaz de simular
el comportamiento de un ala en funcién de tantas variables como se quiera imponer.

Y ademas de una forma rapida ya que solo es introducir los datos y dar a Enter.

Command Window

AR BE L

— program sStarc —

TORNADOD Version 135 Release wversion
build 2010 03 20 14:07 UTC
Main Menu

Input operations.
[1]. Aircraft geometry setup
[2]. Flight condition setup
[3] . Change rudder setting
[4] . Move referemnce point

Lattice operations.
[S5]. Generate lattice.

Computation operations.
[2] . Processor access

Post processing and interactive operations.
[7]1. Post processing, Result/Plot functions
[8] . EHeyboard access

Auxiliary operations.
[10] . Rbout / Release Info
[1L00] . Help files
[0]. Exit Tornado

f{ Please enter choice from akbowve:

Figura 7.34. Menu Tornado (Fuente: propia)

Como se observa en la imagen, una vez realizadas la geometria y las condiciones
de vuelo, se genera el “lattice” y ya se pueden obtener las distintas soluciones
utilizando el Processor Access.

También hay una udltima opcién con la que se puede plasmar los resultados en
distintas graficas como se hara mas adelante. Incluso, estos resultados se pueden
exportar a un archivo de texto para que sea mas facil su lectura.
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7.2.1 Método vortex lattice

Para entender el procedimiento y resolucion del Tornado es necesario conocer
como funciona el método Vortex Lattice.
Es un método de andlisis numérico bastante nuevo ya que fue en la década de los
30 cuando surgi6. Se basa, y de hecho es una extension, de la teoria de Prandtl
donde el ala de un avion se recrea como un namero infinito de vortices. No fue
hasta 1946 cuando bautizaron al método con este nombre gracias a Falkner. Se ha
seguido a lo largo de los afios desarrollando este método y, aunque se puede
realizar a mano, el uso de los ordenadores facilita en gran medida los calculos.
Cuando un ala en régimen subsoénico es sometida a un flujo de un fluido se crean
fuerzas aerodinamicas que han sido la base de este estudio para la obtencién del
calculo de la estructura, siendo, a su vez, determinados los coeficientes
aerodinamicos.
Se le denomina asi porque se generan vortices por las diferencias de las
componentes de la velocidad.
Antes de realizar cualquier procedimiento de este método, hay que tener en cuenta
los siguientes supuestos:
- El campo de flujo es incompresible, no viscoso e irrotacional. Un flujo ideal.
- Las superficies son muy delgadas, despreciando la influencia del espesor en
las fuerzas aerodinamicas.
La superficie del ala se divide en cierto nimero de paneles (como si se tratase de
un mallado) y en cada uno de esos paneles se introduce un vortice de herradura.

Con ello se determina la fuerza de cada vortice.
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Y A
Vno
ound wvorteXx
x Control mesh
x Free vortex
x x Control point
— 1 % x

Trailing free vortex extend to infinity

Figura 7.35. Paneles Vortex (Fuente:https:/mww.researchgate.net/figure/Schematic-of-the-classical-vortex-
lattice-method_figl_349198064)

Matematicamente se puede expresar como:
F=p-(V.xI)-1
Con:

F = Fuerza de cada panel
p = Densidad del fluido (aire)
V =Velocidad del fluido (aire)
I' = Fuerza del vortice

[ = Longitud del segmento que traspasa el panel

Todo ello en unidades del sistema internacional.

Mediante esta formula se obtiene la fuerza que actla sobre cada panel, pero lo

interesante de esto es que se puede plantear en forma matricial:

w) - (I = (b)

Con:

w = Flujo en cada vortice
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I' = Fuerza del vortice

b = Flujo en cada panel

7.2.2 Resultados

Tras esta breve explicacion del método, se muestran a continuacion las graficas de
la geometria del ala completa correspondientes a las dimensiones especificadas

anteriormente.

Se puede ver esquematicamente el ala bajo distintos puntos de vista.

Aircraft body y-coordinate

3D wing and partition layout

@
®

L L L L L L L
-10 -5 o 5 10 15 20 25

Aircraft body x-coordinate

Figura 7.36. Grafica geometria Tornado (Fuente: propia)

Barbara Gonzalez

MAC

ref point

cg



Pagina 58 de 116

Side

Front

Iso

Figura 7.37. Vistas geometria Tornado (Fuente: propia)

Las siguientes imagenes que aparecen a continuacion muestran el mallado
mediante paneles.

El nimero de paneles se ha indicado en la pestafia de geometria de la aeronave.
Se ha buscado una relacién entre el nimero de costillas en el semiala y el nimero
de particiones para que resulte lo mas exacto posible. Esto significa que lo ideal
seria hacer once paneles para que se obtenga la fuerza en los puntos exactos de
las costillas, pero al ser un nimero tan bajo, se han hecho mayores particiones.
Cuanto mayor es el numero de paneles, mas exacto es el método.

Dentro de geometria también permite dibujar otra ala como puede ser el caso del
estabilizador.

Otra opcion posible es la de colocar flaps pero en este caso no se han tenido
encuenta. También existe la posibilidad de tener las tres superficies de control para

un analisis completo.
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3D panels, collocation points and nermals.

—
mom—in

Body z-coordinate
s o

10

Body y-coordinate

0 Body x-coordinate

Figura 7.38. Colocacion de los paneles Tornado (Fuente: propia)

3D wing configuration, vortex and wake layout.

Body z-coord
[=]

Ry
ANt U e,
e e
o e e
e
T

Body y-coord

[1] Body x-coord

Figura 7.39. Vortices Tornado

Para hacer un analisis mas exhaustivo de las condiciones de vuelo y como afectan
a las fuerzas se ha optado por realizar tres casos distintos.
En un primer caso se tendria un vuelo crucero a velocidad maxima y en el techo

del avion. En el segundo caso, se ha escogido un angulo de ataque a partir de 5
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grados que es donde variaba bruscamente el coeficiente de momentos. Se ha
seleccionado un angulo de 8 grados a la velocidad de despegue. El ultimo caso
seria el mas desfavorable de todos, el cual se produce a velocidad maxima en
crucero y a nivel del mar.

A la hora de introducir las condiciones de vuelo, tanto el Pitch, Roll y Yaw se han
hecho cero al tener un angulo de ataque constante, haciéndose cero también sus
derivadas.

No se ha aplicado la correccion de Prandtl-Glauert ya que solo se utiliza para
velocidades casi transoénicas.

Dentro de las distintas opciones del procesado, se ha optado por la computacion
estatica.

Con todo, se muestran a continuacién los distintos casos de estudio:

Tabla 7.1. Datos Caso A (Fuente propia)

CASO A
Descripcion Crucero
Altura 11918 m
Velocidad 840 km/h
Angulo de ataque 0°

La geometria y los resultados se presentan en la siguiente imagen:
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Tornado Computation Results

JID: CASOA

Reference area: 127.6169

Reference chord: 4.2346

Reference span: 33.91

Net Wind Forces: (N)

Drag: 1165.0947 X:
Side: -2.4403e-12 Y:
Lift: 191017.6743 2
CL 0.17461 Cz
cD 0.001065 CX
cY -2.2306e-18 Ccc
CDtrcfﬂz NiA

STATE:

o [deg]: o P [rad/s]:

A [deg]: o Q [rad/s]:
Airspeed: 233.33 R [rad/s]:
Altitude: 11918 PG Correction:
Density: 0.31491 Mach:

Downwash matrix condition:

Supersonic flow warmning:
Reference point pos:

Center of gravity :

MNet Body Forces: (N)

1165.0947
-2.4403e-12
191017.6743

0.17461

0.001065

-2.2306e-18

0.79068
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26.8874

0

4.56322 0 057583
000

Net Body Moments: (Nm)

Roll: 8.6692e-10

Pitch: -297176.1419

Yaw: 2.6404e-11

Cm -0.064149

Cn 7.1176e-19

Cl 2.3369e-17
Rudder setting [deg]: 0

Figura 7.40. Datos caso A (Fuente: propia)

A modo de resumen se realiza una tabla indicando los resultados relevantes:

Tabla 7.2. Resumen resultados caso A (Fuente propia)

Sustentacion

191017.6743 N

Momento de cabeceo

-297176.1419

Coeficiente de sustentacion

0.17461

Coeficiente de momento

-0.064149

Se muestra también la distribucion de presiones en toda el ala:
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Delta cp distribution
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Figura 7.41. Distribucion de presiones A (Fuente: propia)

Mediante la siguiente grafica se han obtenido los valores de la fuerza para cada

costilla. Estos valores son los que mas adelante se insertardn en Patran.

Spanload on main wing
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7000 [~ e ~_
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N
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A
E .
o \,
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O AN
S 4000 [~ /
2 /
/
J/
_f" \
3000 [ / Y
f \I‘
2000 |-
T | | | | | | | |
20 15 10 5 0 5 10 15 20

Spanstation

Figura 7.42. Fuerza por metro A (Fuente: propia)

Estas fuerzas son fuerzas por metro por lo que hay que multiplicarlas por la

distancia entre costillas para obtener la fuerza en Newtons.
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Tabla 7.3. Resultados caso A (Fuente propia)

7201.642146

12210.38426

20702706.51

7220.864076

12242.97504

20757964.18

7056.710827

11964.65321

20286069.51

6753.148135

11449.96266

19413411.69

6340.881195

10750.96407

18228259.57

5838.389567

9898.989511

16783736.72

5254.788992

8909.494736

15106048.33

4587.695945

7778.438474

13188342.43

Ol (N[OOI |W|IN|F

3803.716441

6449.201225

10934620.68

[ERN
o

2660.198946

4510.367312

7647327.778

Se ha realizado exactamente lo mismo para los siguientes casos.

Tabla 7.4. Datos caso C (Fuente propia)

CASOC
Descripcion Despegue
Altura Sea level
Velocidad 280 km/h
Angulo de ataque 8°

Resultados generales:
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Tornade Computation Results

JID: CAS0D Downwash matrix condition:
Reference area: 127.6169 Supersonic flow waming:
Reference chord: 4.2346 Reference point pos:
Reference span: 33.91 Center of gravity :

Net Wind Forces: (N) Net Body Forces: (N}

Drag: 11172.3824 X: -42921.01

Side: -1.8681e-12 Y: -1.8681e-12

Lift: 387805.8162 & 385675.73569

CL 0.82029 cZ 0.81559

CcD 0.023626 CX -0.090765

CY -3.9504e-18 CcC -3.9504e-18
C’Dtrefﬂz NiA

STATE:

o [deg]: S P [rad/s]: 0

4 [deq]: 0 Q [rad/s]: 0

Airspeed: 7r.78 R [rad/s]: 0

Altitude: 0 PG Correction:

Density: 1.225 Mach: 0.22856

Figura 7.43. Datos caso B (Fuente: propia)
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26.9814

0

4.663 0 0.60081
oo0o0

Net Body Moments: (Nm)

Roll: -1.6605e-09
Pitch: -192687.4601
Yaw: 3.169e-11
cm -0.096225
Cn 1.9763e-18
cl -1.0355e-16
Rudder setting [deg]: 0

Tabla 7.5. Resumen resultados caso C (Fuente propia)

Sustentacion

387395.8162

Momento de cabeceo

-192687.4601

Coeficiente de sustentacién

0.82029

Coeficiente de momento

-0.096225

De estos datos ya se observa como ha variado el coeficiente de sustentacion y

aumentado considerablemente la sustentacion.
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Delta cp distribution
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Figura 7.44. Distribucion de presiones B (Fuente: propia)

Es en este grafico en el que se observan las grandes diferencias frente al anterior
caso.

En este se tiene el aumento de presion en el borde de ataque y va disminuyendo
hacia el borde de salida. En el caso A es al contrario, donde menos presiones hay
es en el borde de ataque.

Asi pues, se demuestra la importancia del &ngulo de ataque en el ala.

La gréafica de fuerza por metro también habra aumentado junto con los momentos.
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2000
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Los resultados finales se muestran a continuacion:

0
Spanstation

Figura 7.45. Fuerza por metro B (Fuente: propia)

Tabla 7.6. Resultados caso C (Fuente propia)

1 14,661 24,858 42147246.28
2 14,606 24,765 41989074.08
3 14,258 24,174 40987523.18
4 13,653 23,149 39248432.04
5 12,834 21,760 36894922.71
6 11,832 20,061 34012580.93
7 10,660 18,073 30643388.07
8 9,309 15,783 26760580.67
9 7,697 13,050 22127041.62
10 5,251 8,903 15094518.43

El dltimo caso al ser el de mas desfavorable, tendra las mayores fuerzas y

momentos.
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Tornado Computation Results

Tabla 7.7. Datos Caso B (Fuente propia)

Descripcion Crucero

Altura Sea level

Velocidad 840 km/h
Angulo de ataque 0°
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JID: CASOB Downwash matrix condition: 26.8874
Reference area: 127.6169 Supersonic flow waming: a
Reference chord: 4.2346 Reference point pos: 4.663 0 0.60081
Reference span: 33.91 Center of gravity : 000
Net Wind Forces: (N) Net Body Forces: (N} Net Body Moments: (Nm)
Drag: 4532.2052 X 4532.2052 Roll: 3.1764e-09
Side: -3.5012e-12 Y -3.5012e-12 Pitch: -1058939.331
Lift: 743056.57 &3 743056.57 Yaw: 5.6389e-11
CcL 0.17461 cZ 0.17461 cm -0.058762
cD 0.001065 CX 0.001065 Cn 3.9076e-19
cY -8.2274e-19 cC -8.2274e-19 Cl 2.2012e-17
S NIA
STATE:
o [deg]: 1] P [rad/s]: (1]
A [deg]: 1] Q [rad/s]: (1] Rudder setting [deg]: 0
Airspeed: 233.33 R [rad/s]: (1]
Altitude: (1} PG Correction:
Density: 1.2256 Mach: 0.68566
Figura 7.46. Datos caso C (Fuente: propia)
Tabla 7.8. Resumen resultados caso B (Fuente propia)
Sustentacion 743056.57
Momento de cabeceo -1058939.331
Coeficiente de sustentacion 0.1746
Coeficiente de momento -0.058762

En este caso, la sustentacion es casi el doble que el caso anterior.

La distribucion de las presiones sera parecida al primer caso al no tener angulo de

ataque. Estara el mayor valor a lo largo del ala y no concentradas en el borde de

ataque.
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Delta cp distribution
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Figura 7.47. Distribucion de presiones C (Fuente: propia)

La fuerza por metro es mayor que en el resto.

3 x10* Spanload on main wing
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Spanstation

Figura 7.48. Fuerza por metro C (Fuente: propia)

Los resultados en cada punto serian:
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Tabla 7.9. Resultado caso B (Fuente propia)

1 28014.30565 47498 80533291.74
2 28089.07874 47625 80748243.45
3 27450.52447 46542 78912578.58
4 26269.66907 44540 75517949.64
5 24665.95539 41821 70907721.43
6 22711.2687 38507 65288544.03
7 20441.06913 34658 58762355.36
8 17846.0848 30258 51302501.35
9 14796.41349 25087 42535549.48
10 10348.1435 17545 29748017.67
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Como comparativa entre estos tres casos se han realizado las siguientes gréaficas

donde se puede ver en azul el caso A, en amarillo el caso C y en rojo el caso B,

siendo éste ultimo mas de tres veces el primero.

Es una manera visual de percatarse hasta qué punto es importante el angulo de

ataque y la velocidad a la hora de meter cargas en la estructura.

Force per meter

25

05

Spanload on main wing

datat
dala2
datal3

-20

Figura 7.49

Spanstation

. Comparacion Fuerza por metro (Fuente: propia)
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El Tornado también nos da las gréaficas del momento flector y el esfuerzo cortante.
Se puede ver en la primera imagen que el maximo se produce en el encastre y que
se hace cero en la punta. Esto es propio de una viga en voladizo, por eso mas

adelante se resolvera en el Patran como si fuera una viga empotrada y en voladizo.

105 Shear force on main wing

4 T
A

datat
data2
datal

ik \

J[N]
T
|

s

Shear force, F
1
1

-20 -15 -10 5 0 5 10 15 20
Spanstation, y, [m]

Figura 7.50. Comparacioén cortante (Fuente: propia)

De nuevo, en los resultados del momento flector, se observa en azul el caso A, en
amarillo el caso Cy en rojo el caso B.

El momento flector depende de la fuerza y de la distancia, en este caso la distancia
es la misma para los tres casos, pero vemos como se hace mayor al haber triplicado
las fuerzas.

El signo negativo se produce por el sentido de la fuerza aplicada.

Se aprecia como en el encastre su resultado es cero ya que no hay distancia, y se
hace maximo en la punta donde la distancia es maxima. Es lo contrario a lo que se
tiene en el gréfico anterior, y de nuevo coincide como si fuera una viga en voladizo

cuyo momento maximo se produce en el extremo del voladizo.
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B %108 Bending moment on main wing
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Figura 7.51. Comparacion flector (Fuente: propia)

8. METODO DE ELEMENTOS FINITOS

8.1 Historia

La existencia de este método comenzé en 1943 con Richard Courant, quien
necesitaba buscar las soluciones aproximadas para un sistema de vibracion. Esto
se hacia mediante la aplicacion de las cargas a las que se va a someter la estructura
en los nodos. De esta manera se obtienen sus desplazamientos, a través de los
cuales se consiguen calcular las tensiones y deformaciones de la estructura.
Todo ello genera un sistema de ecuaciones del tipo:

F=K-U
Donde K es la matriz de rigidez y F las fuerzas en los nodos.
En los afios 50 con los primeros ordenadores se paso del célculo iterativo y manual
de Cross-Kani al calculo de grandes sistemas de ecuaciones por el método de
Cauchy.
En los 60, al crecer la memoria de los ordenadores, se adapta el método de
resolucién de ecuaciones lo que hace disminuir considerablemente el tiempo de

célculo, dando protagonismo y fama a este método.
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Més tarde, en los 70, el método MEF era el mas utlizado en la industria
aeroespacial, aunque solo se podia utilizar en ordenadores altamente potentes y
caros.

Con el paso de los afios y gracias al avance de la computacion los resultados con
este método han ido mejorando hasta conseguir una precision casi exacta y al
alcance de muchos. Incluso se ha extendido a otros campos de la ingenieria como

el estudio de componentes térmicos, electromagnéticos o mecanica de fluidos.

8.2 Concepto

Consiste en dividir la estructura en pequefias partes no-intersectantes de forma que
no haya un nimero ilimitado de ella sino un nimero elevado pero finito. Esto es por
lo que se da el nombre de elementos finitos. Las divisiones en la estructura podran
ser de distinto tamafio y forma, por ejemplo triangulares o rectangulares, dependera
en gran medida del tipo de estructura a resolver.

Se tienen nodos que se originan de la unién de los vértices de cada una de las
formas que se hayan definido de los elementos. La uniébn de cada uno de los
elementos alo largo de toda la estructura, junto con los nodos, dalugar a una malla.
Esta subdivision del disefio hace que las ecuaciones matematicas a resolver no
sean del todo exactas pero muy aproximadas.

La particularidad de este método es la propiedad de convergencia. Cuanto mas
finas sean las particiones, los resultados calculados convergiran rapidamente hacia
la solucién exacta del sistema de ecuaciones.

Al igual que se hacia en Tornado con los paneles, este método es mas preciso
cuanto mayor sea el nimero de nodos y elementos y cuanto menor sea el tamafio
de cada uno de estos. Por esta razon, cuanto mas potente sea el ordenador, mas
nodos se podran realizar y mas exacto sera el modelo.

Este método permite calcular desde los casos mas sencillos mediante un andlisis
linear, hasta los casos mas complejos con un comportamiento no linear.

El comportamiento no linear es cuando surgen desplazamientos grandes o cuando
hay contacto entre las partes de un conjunto. La deformada del ala de un avion se
desplaza en metros, por lo que se deberia utilizar un analisis no linear, pero se

necesitaria un ordenador de mas potencia que los convencionales.
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8.3 Resolucién

El método de los elementos finitos sigue una serie de etapas:

Preproceso:

En este apartado se define la geometria del modelo, se genera la malla y se
imponen las condiciones de contorno. También se asignan los materiales y
demas propiedades y caracteristicas.

e Geometria

Durante la geometria hara distintos tipos de elementos utilizados.

— Elementos puntuales: con un solo nodo, seria la representacion de
una masa puntual o para definir el punto exacto de la aplicacion de
una carga.

— Elementos lineales en 1D: se tendria dos nodos. Dentro de este grupo
estarian las barras, vigas o, en este caso, larguerillos.

— Elemento en 2D: serian los elementos de superficie formados por tres
o cuatro nodos. En esta parte estarian las placas, superficies o
membranas.

— Elementos en 3D: también llamados elementos de volumen. Estos
tienen mas de cuatro nodos y se aplican a estructuras
tridimensionales.

e Mallado:

A la hora de generar el mallado es cuando variara la soluciéon a una mejor

aproximacion y convergencia cuantos mas elementos.

Es en este apartado cuando se realiza la discretizacién del modelo.

La estructura se puede deformar de tantas maneras como parametros

tenga el vector de deformaciones. Este vector esté ligado a los nodos que

conforman el mallado.

Un conjunto de funciones definird el campo de desplazamientos de cada

elemento en funcion de los desplazamientos nodales. Estas

deformaciones a la vez que las propiedades dadas, dara como resultado

las tensiones en el elemento.
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Con esas fuerzas aplicadas en los nodos se forman las ecuaciones de

equilibrio F=K*u

Calculo:

En este paso se generara el sistema de n ecuaciones con n incognitas con
las ecuaciones del paso anterior. Dependiendo del tipo de resolucién, sera
lineal o no lineal.

Para la no lineal habréa una sucesién finita de iteraciones cuyo resultado del
sistema depende del resultado en el paso anterior. Para ello se precisa un
programa con una herramienta de célculo potente.

Una vez obtenidas las matrices de rigidez local de cada uno de los elementos
finitos y su vector correspondiente de carga, se pasa al ensamblaje de la
matriz y vector de fuerza global.

Una vez realizado todos estos pasos se procede a la resolucion del sistema
de ecuaciones obteniendo todos los movimientos en todos los nodos.

Con la resolucién, se tiene el célculo de esfuerzos y deformaciones en cada
uno de los elementos. Esto se consigue gracias a los desplazamientos
nodales hallados en el paso anterior. Si se conocen los movimientos, se
conocen las deformaciones ya que son combinacion de derivadas de los
desplazamientos. Y con las deformaciones, se calculan las tensiones.

También se podrian obtener perfectamente las reacciones de los nodos.

Postproceso:

Es la parte final del método.

En esta parte lo que se realiza es un célculo de magnitudes derivadas de los
resultados anteriores.

También, como muestra el siguiente organigrama, se realizan las
modificaciones oportunas para cada estructura con acciones como
interpolacion, refinamiento de la malla o errores de aproximacion.

Llegados a este punto, es otra vez necesario el uso de software para
entender bien los datos. Puesto que se tiene una gran cantidad de datos de
salida, es necesario crear una serie de gréficas con el objetivo de interpretar

correctamente los resultados.
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Una vez finalizado todo, se tienen que analizar los resultados obtenidos.
Puede ser que haya algun tipo de error o el nimero de elementos no fuera
el correcto por ello es necesario en ocasiones volver al paso de la geometria
y repetir de nuevo las siguientes etapas.

Es en este punto cuando se puede realizar pruebas de ensayo-error
modificando los espesores de la estructura, cambiando los materiales,
cambiando las propiedades, utilizando otro tipo de mallado, etc, hasta
conseguir los resultados deseables para no sobrepasar las tensiones

maximas admisibles.

Figura 8.1. Organigrama MEF (Fuente:https://docplayer.es/62430395-02-elementos-finitos-para-tension-
compresion-axial-diego-andres-alvarez-marin-profesor-asistente-universidad- nacional-de-colombia-sede-
manizales.html)

8.4 Convergencia

La convergencia en el método de elementos finitos significa refinar el mallado para
gue las soluciones aproximadas vayan convergiendo hacia la solucion exacta. De
forma que se cumpla las condiciones de equilibrio en cada punto de la estructura.

Esta convergencia se lograra con dos criterios:
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Criterio de la parcela:

Como su propio nombre indica, se realiza seleccionando una parcela (o

conjunto de elementos) y aplicando en los nodos del perimetro de la parcela

los movimientos correspondientes a unos desplazamientos conocidos.

Se cumple este criterio si los desplazamientos y deformaciones dentro de la

parcela son los mismos que aquellos calculados analiticamente.

Este criterio se puede definir a su vez en otros dos criterios:

Criterio de cuerpo rigido:

Se define como: “Cuando los desplazamientos nodales de un
elemento, o una parcela de un elemento, corresponden a los de un
movimiento como cuerpo rigido, todos los puntos del elemento deben
tener un estado de deformaciones nulo.” Esto significa que aunque el
elemento se traslade, no se van a producir deformaciones. Aplicable
para estructuras bidimensionales que se mueven en un plano.
Criterio de deformacion constante:

“Cuando los desplazamientos nodales de un elemento corresponden
a los de un estado de deformaciones constante, todos los puntos del
elemento deber tener ese mismo estado de deformaciones
constante.” Viene a decir que, si el numero de elementos es muy
grande, éstos seran cada vez mas pequefios y su deformacion sera

tan pequefia que se puede considerar como constante.

Criterio de compatibilidad:

“Los desplazamientos y en muchos casos también las derivadas de estos

desplazamientos, deben ser continuos en los puntos situados dentro de los

elementos y en sus bordes”. Lo que garantiza la convergencia a la hora de

refinar la malla.
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9. PATRAN/NASTRAN

Dentro de los muchos programas de calculo mediante el método de elementos
finitos, se ha optado por el software de la compafia The MacNeal-Schwendler
Corporation (MSC) llamado Patran.

Patran permitird realizar el preproceso, célculo y postproceso anteriormente
explicado.

Es el programa mas utilizado en todo el mundo en lo que concierne al MEF, siendo
muy empleado en el célculo estructural de la industria aeroespacial.

Permite tanto importar la geometria desde otros programas hasta su creacion
desde cero dentro de éste. Es una herramienta muy comoda con la que
rapidamente se puede definir el mallado de cada elemento y sus propiedades.
También muestra graficamente, y con ayuda de colores, las tensiones generadas y
sus deformaciones con el criterio que se quiera de calculo.

Si se realiza el disefio desde cero, se seguiran algunos pasos parecidos a los
realizados con CATIA.

Lo primero de todo seria importar los puntos del perfil escalados al valor de la
cuerda en el encastre.

Una vez se tengan los puntos, con un spline se pueden unir dando como resultado
la forma del perfil completo.

A partir de este momento se crean grupos con los distintos elementos del ala. Por
una parte, se tendra el revestimiento, que se ha separado en la parte superior y en
la parte inferior, y por otro lado se tendréa un grupo de costilla, un grupo de larguero

y un grupo de larguerillos.

9.1 Costillas

A la hora de realizar las costillas, se ha partido de la costilla en el encastre para
poder escalar y trasladar el resto de costillas.

A continuacion, se muestran los datos utilizados pararealizar la geometria completa
del ala.

Como es logico, la ultima costilla seréa la del encastre por el estrechamiento.
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Tabla 9.1. Medidas cuerdas costillas (Fuente propia)

1 0 6.07 1

2 1.6955 5.60868 0.924
3 3.391 5.14736 0.848
4 5.0865 4.68604 0.772
5 6.782 4.22472 0.696
6 8.4775 3.7634 0.62
7 10.173 3.30208 0.544
8 11.8685 2.84076 0.468
9 13.564 2.37944 0.392
10 15.2595 1.91812 0.316
11 16.955 1.4568 0.24

Se muestra con la siguiente tabla la posicion en x,y,z utilizadas para el disefio en
Patran:

Tabla 9.2. Coordenadas costillas (Fuente propia)

1 1 0 0 0

2 0.924 901.2342586 151.617626 1695.5
3 0.848 1802.468517 303.235252 3391
4 0.772 2703.702776 454.852878 5086.5
5 0.696 3604.937034 606.470504 6782

6 0.62 4506.171293 758.08813 8477.5
7 0.544 5407.405552 909.7057559 10173
8 0.468 6308.63981 1061.323382 11868.5
9 0.392 7209.874069 1212.941008 13564
10 0.316 8111.108327 1364.558634 15259.5
11 0.24 9012.342586 1516.17626 16955

Para el mallado de las costillas se he utilizado un Mesh Seed uniforme, de forma

gue dentro del cajon de torsidn se tuvieran mas particiones que en el resto.
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El nimero de divisiones ha sido de 15 para el cajon y de 4 para el borde de ataque
y de salida.

Una vez se imponen el numero de elementos, se genera el mallado.

Como son superficies se tiene que realizar Mesh Surface seleccionando todas las
costillas. Para este caso, el mallado ha sido en forma de rectangulos y de la forma

Isomesh que crea una malla mapeada tradicional en geometria de forma regular

mediante una subdivision simple.

Figura 9.1. Costillas Patran (Fuente: propia)

9.2Largueros

También se han creado como superficies a una distancia de 20% y 70%
respectivamente desde el borde de ataque.
Las particiones se han cogido de 15 en 15 entre cada costilla. Y de nuevo se ha

vuelto a utilizar los mismos tipos que antes, en forma de rectangulo e Isomesh.

-
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Figura 9.2. Largueros Patran (Fuente: propia)
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9.3Larguerillos

Aqui es donde mas destaca el Patran con la herramienta para tipo Rod muy util en

los larguerillos.

Los larguerillos no son superficies, se crean como curvas por eso al realizar el

mallado se tiene que seleccionar Mesh Type Curve.

Figura 9.3. Larguerillos Patran (Fuente: propia)

9.4 Revestimiento

De nuevo se vuelven a tener superficies por lo que el procedimiento es el mismo
gue para los largueros, teniendo también 15 particiones a lo largo del borde de

ataque del borde salida.

Figura 9.4. Revestimiento Patran (Fuente: propia)
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9.5Equivalencia

Una parte muy importante a realizar en el programa es la equivalencia.

La equivalencia lo que va a hacer es unir y unificar todos los elementos y nodos
creados en la estructura.

El programa por defecto aplica una equivalencia de 0.05, en este caso se ha hecho
una reduccion de ella para mejorar el resultado.

La equivalencia elegida ha sido de 0.005.

9.6 Propiedades

En esta pestafia del programa se han creado cada una de las propiedades y
materiales utilizados.

Lo primero que se hace es crear los materiales isotropicos usados para este tipo
de estructura. Como ya se ha mencionado antes, éstos son el aluminio, acero y
titanio.

Solo se han descrito los valores del Modulo de Young, el coeficiente de Poisson y
la densidad ya que el resto de valores los genera automaticamente el programa.
Hay que tener cuidado con las unidades. Como tal no hay ninguna ventana de
seleccion de unidades por lo que hay que ser coherente con los datos introducidos.
Para este caso, las coordenadas del perfil alar se han metido en milimetros por lo
gue el médulo de Young hay que introducirlo en megapascales.

En la ventana de propiedades se asignaré tanto el material de cada grupo como el
espesor. Aqui hay una division ya que para las superficies (costillas, largueros y
revestimiento) se creara una superficie en 2D. Mientras que para los larguerillos se
utilizara 1D tipo Rod. En este ultimo caso, lo que hay que introducir no es el espesor

si no el area transversal.

9.7 Condiciones de contorno y cargas
El célculo de un semiala se asemeja al calculo de una viga empotrada en voladizo
por lo que se restringen los movimientos de rotacion y traslacion en los nodos de la

caja de torsion del encastre.
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Figura 9.5. Empotramiento Patran (Fuente: propia)

Para la aplicacion de las fuerzas se ha utilizado la herramienta Rigid Body Elements
3 (RBE3) por la que se distribuye eficientemente la carga. Se diferencia con el RBE2
en la rigidez ya que éste ultimo no permite el movimiento relativo de los nodos
dependientes.

En el RBE3 se tendra por una parte un nodo dependiente que es donde iran
aplicadas las cargas y momentos. Para este modelo, este nodo se situara en el
punto medio de cada costilla y a un cuarto de la cuerda. Este nodo cuenta con los
seis grados de libertad.

Por otro lado, se tendran los nodos independientes con tres grados de libertad,
quitando aquellos de rotacion. Seran para esta estructura, todos los nodos dentro

de la caja de torsion de cada costilla.

Figura 9.6. RBE 3 (Fuente: propia)
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Con la siguiente tabla se obtienen las coordenadas x,y,z del nodo dependiente.

Tabla 9.3. Coordenadas RBE3 (Fuente propia)

6070 1 1517.5 1517.5 0 0
1 5839.34| 0.962 | 1459.835 | 1910.452129 | 75.808813 847.75
5608.68| 0.924 | 1402.17 | 2303.404259 | 151.617626 1695.5
2 5378.02| 0.886 | 1344.505 | 2696.356388 | 227.426439 2543.25
5147.36| 0.848 | 1286.84 | 3089.308517 | 303.235252 3391
3 4916.7 | 0.81 |1229.175| 3482.260646 | 379.044065 4238.75
4686.04| 0.772 | 1171.51 | 3875.212776 | 454.852878 5086.5
4 4455.38| 0.734 | 1113.845 | 4268.164905 | 530.661691 5934.25
4224.72| 0.696 | 1056.18 | 4661.117/034 | 606.470504 6782
5 3994.06| 0.658 | 998.515 | 5054.069164 | 682.279317 7629.75
3763.4 | 0.62 | 940.85 | 5447.021293 | 758.08813 8477.5
6 3532.74| 0.582 | 883.185 | 5839.973422 |833.8969429| 9325.25
3302.08| 0.544 | 825.52 | 6232.925552 |909.7057559 10173
7 3071.42| 0.506 | 767.855 | 6625.877681 [985.5145689| 11020.75
2840.76| 0.468 | 710.19 7018.82981 |1061.323382| 11868.5
8 2610.1 | 0.43 | 652.525 | 7411.781939 |1137.132195| 12716.25
2379.44| 0.392 | 594.86 | 7804.734069 |1212.941008 13564
9 2148.78| 0.354 | 537.195 | 8197.686198 |1288.749821| 14411.75
1918.12| 0.316 | 479.53 | 8590.638327 |1364.558634 | 15259.5
10 |1687.46| 0.278 | 421.865 | 8983.590457 |1440.367447| 16107.25
1456.8 | 0.24 364.2 9376.542586 | 1516.17626 16955

El sentido de las fuerzas seré en direccion del eje Y, con sentido positivo.

La direccion del momento sera paralelo al eje Z y de sentido positivo en esta parte
del semiala para producir el cabeceo.

Se tendran tres tipos de cargas en funcion de los tres casos anteriormente

analizados:
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- Caso A:

Figura 9.7. Fuerzas caso A (Fuente: propia)

- Caso B:

Figura 9.8. Fuerzas caso B (Fuente: propia)

- Caso C:
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Figura 9.9. Fuerzas caso C (Fuente: propia)

9.8 Analisis

Se elegira una solucién estatica y lineal, permitiendo un formato XDB para leer los
resultados mas adelante.

Se exporta el fichero .xdb para ejecutar el analisis de elementos finitos.

Es importante no tener ningln error fatal porque en caso contrario no se generara
un archivo .xdb. Para saber si existe en la ventana de comandas aparece Begin
pero nunca llega a aparecer End.

Para arreglar este problema se puede ir al archivo f06 y buscar el nimero del error
para solucionarlo.

Los gréaficos y datos de los resultados se han hecho con tres criterios. El de Von
Mises que es el predeterminado por el programa, el de Tresca, y el de Maximo
principal.

La descripcion de cada teoria, asi como las gréaficas de los resultados se presentan

a continuacion.

9.8.1 Von Mises
Expresa que el estado limite en un punto de un cuerpo en el que existe un estado
tensional cualquiera comienza cuando la energia de distorsion por unidad de
volumen en un entorno de dicho punto es igual a la energia de distorsion absorbida
por unidad de volumen cuando el material alcanza la tension limite en el ensayo de

traccion.

Barbara Gonzalez



Pagina 86 de 116

Dicho de otra forma, el fallo del material ductil se producira cuando la energia de
distorsion por unidad de volumen debida a los esfuerzos que esté sometido sea
igual o mayor a la energia de distorsion por unidad de volumen, al momento de
producirse la fluencia del material o deformacioén irreversible del mismo.

En el gréfico siguiente estan representadas las dos tensiones principales, siendo la

zona de la elipse una zona segura donde el material no llegara a la fractura.

>,

-5

Figura 9.10. Criterio Von Mises (Fuente:http://mww.mecapedia. uji.es/criterio_de_von_Mises.htm)

Mediante la interfaz grafica del Patran, se muestran a continuacion los diagramas

de colores indicando el esfuerzo maximo para cada caso.

Figura 9.11. Revestimiento Von Mises caso A (Fuente: propia)
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Fringe: Default, 2SS 50r, , von Mises, 3 ayers {(Maximumy

1.01+02)

08+01

Figura 9.12. Costillas Von Mises caso A (Fuente: propia)

ers (Maximum}

ayers (Maximum)

Figura 9.14. Larguerillos Von Mises caso A (Fuente: propia)

Barbara Gonzalez



Pagina 88 de 116

- Caso B:

Figura 9.15. Revestimiento Von Mises caso B (Fuente: propia)

Pa

Fringe: Default, Stati Stre . 3 of 3 layers {(Maximum}

Figura 9.16. Costillas Von Mises caso B (Fuente: propia)

Pa

Fringe: Default, Stati Stre . 2 of 3 layers {(Maximum}

Figura 9.17. Largueros Von Mises caso B (Fuente: propia)

Barbara Gonzalez



Pagina 89 de 116

ayers (Maximum)

Figura 9.18. Larguerillos Von Mises caso B (Fuente: propia)

Figura 9.19. Revestimiento Von Mises caso C (Fuente: propia)
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Figura 9.20. Costillas Von Mises caso C (Fuente: propia)

1.26+02,

Figura 9.21. Largueros Von Mises caso C (Fuente: propia)

8.12-02

Figura 9.22. Larguerillos Von Mises caso C (Fuente: propia)
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9.8.2 Teoria de la tension tangencial maxima

Se obtiene a partir de los circulos de Mohr cuando se tienen tensiones principales,
la cual se corresponde al radio limite de la mayor de las circunferencias, que es
igual al valor de la tension ultima entre dos.

Establece que la tensidén tangencial maxima es la misma que se alcanza cuando se
llega a la tension limite en un ensayo a traccion.

Esta teoria es valida para los materiales ductiles en los que se presentan tensiones
tangenciales relativamente grandes.

Al representarlo graficamente ocurre lo mismo que en el caso de Von Mises, es
decir, si un punto se encuentra dentro de la zona sombreada, el material se
encontrara en régimen elastico mientras que, si esta en el contorno, pasara a ser
de régimen plastico.

La diferencia clara es la forma del gréafico ya que pasa de ser una elipse a ser un

hexagono.

Figura 9.23. Criterio Tresca (Fuente:http://www.mecapedia. uji.es/criterio_de_Tresca.htm)

Mediante estos dos gréaficos se puede observar que en el criterio de Von Mises, al
ser una elipse, tiene un area mayor por lo que habra puntos tensionales permisibles
en Von Mises pero no en Tresca.

A continuacién se muestran la distribucion de los esfuerzos para cada caso.

- Caso A:
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Figura 9.24. Revestimiento Tresca caso A (Fuente: propia)

dent Edition) 05

layers {Maximum)

Figura 9.25. Costillas Tresca caso A (Fuente: propia)

Edition)

Figura 9.26. Largueros Tresca caso A (Fuente: propia)
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layers {Maximum)

Figura 9.27. Larguerillos Tresca caso A (Fuente: propia)

Figura 9.28. Revestimiento Tresca caso B (Fuente: propia)

Pa

Fringe: Default, Stati >tress Tensor, , Tresca, 3 of 3 layers {(Maximum)

Figura 9.29. Costillas Tresca caso B (Fuente: propia)
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2 of 3 layers {(Maximurm)

2.46+02
2.30+024

Figura 9.30. Largueros Tresca caso B (Fuente: propia)

3 of 3 layers (Maximum)

Figura 9.31. Larguerillos Tresca caso B (Fuente: propia)
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Figura 9.32. Revestimiento Tresca caso C (Fuente: propia)

Pa 1 (Student Edition) 0f 5:19

Fringe: Default, Stati Stre nsor, , Tresca, 3 of 3 layers (Maximum)

244+02
2 24+02)

Figura 9.33. Costillas Tresca caso C (Fuente: propia)

Pa

Fringe: Default, Stati >tress Tensor, , Tresca, 2 of 3 layers (Maximum)

Figura 9.34. Largueros Tresca caso C (Fuente: propia)
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Fringe: Default, AZ:Sta >, Stress Tensor, , Tresca, 3 of 3 layers (Maximum)

Figura 9.35. Larguerillos Tresca caso C (Fuente: propia)

9.8.3 Teoria de maxima principal

Para un estado tensional de un solido, el estado tensional limite en un punto es
aquel en el cual una de sus tensiones principales llega al valor de la tension limite
en valor absoluto, considerando por ello las tensiones limite de traccion y

compresion y escogiendo la mayor cifra.

Vergleichsspannung
X

A

Figura 9.36. Criterio maxima principal (Fuente:https://glossar.item24.com/es/indice-de-
glosario/articulo/item//teoria-del-esfuerzo-maximo.html)

De nuevo se tienen las tensiones y como se puede comprobar, los colores entre

unos Yy otros han cambiado.
- Caso A:
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Figura 9.37. Revestimiento Maxima principal caso A (Fuente: propia)

Principal, 3 of 3 layers (Maximum)

Figura 9.38. Costillas Maxima principal caso A (Fuente: propia)

Fringe , Stress S0, Principal, 2 of 3 layers (Maximum)

Figura 9.39. Largueros Maxima principal caso A (Fuente: propia)
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ncipal, 3 of 3

Figura 9.41. Revestimiento Méaxima principal caso B (Fuente: propia)

Pa

Fringe: Default, Stati Stress Tensor X Principal, 3 of 3 layers (Maximum)

Figura 9.42. Costillas Maxima principal caso B (Fuente: propia)
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Fringe fault, 55 S0, Principal, 2 of 3 layers (Maximum)

Figura 9.43. Largueros Maxima principal caso B (Fuente: propia)

Figura 9.44. Larguerillos Maxima principal caso B (Fuente: propia)
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Figura 9.45. Revestimiento Maxima principal caso C (Fuente: propia)

Pe 1 jon) 05 14
Fringe: Default, Stati tress Tensor, |, B Principal, 3 of 3 layers (Maximum}

3.06+02
i

Figura 9.46. Costillas Maxima principal caso C (Fuente: propia)

Principal, 2 of 3 layers (Maximum)

Figura 9.47. Largueros Maxima principal caso C (Fuente: propia)
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Figura 9.48. Larguerillos Maxima principal caso C (Fuente: propia)
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Resultados

A modo de resumen, se han plasmado en las siguientes tablas los resultados
obtenidos mediante Patran.

Gracias al diagrama de colores se puede apreciar las zonas donde se producen
mas esfuerzos es en el encastre como es logico.

Se ha cogido solamente el maximo valor de los esfuerzos en cada elemento de la
estructura debido a que, si no sobrepasa el limite en el nodo més desfavorable, no

lo superard el resto.

Tabla 9.4. Tensiones Caso A (Fuente propia)

Tension Von Mises (MPa) | Tresca (MPa)|Maxima principal (MPa)
Revestimiento 105 105 105
Costillas 151 151 151
Largueros 62.2 63.3 62.4
Larguerillos 151 151 151

Tabla 9.5. Tensiones Caso B (Fuente propia)

Tension Von Mises (MPa) | Tresca (MPa)|Maxima principal (MPa)
Revestimiento 409 409 409
Costillas 589 589 589
Largueros 242 246 243
Larguerillos 589 589 589
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Tabla 9.6. Tensiones Caso C (Fuente propia)

Tension Von Mises (MPa) | Tresca (MPa)|Maxima principal (MPa)
Revestimiento 212 212 212
Costillas 306 306 306
Largueros 126 128 126
Larguerillos 306 306 306

Estos resultados, aunque cumplan todos, se debe dar un margen de seguridad que

se trata de un numero adimensional que origina un aumento de los esfuerzos

obtenidos paratener la certeza de, si en alguna situacion se produjese un fenbmeno

mas desfavorable de los considerados, no colapse la estructura.

En el campo aeroespacial se toma el valor de 1,5.

Tabla 9.7. Tensiones admisibles Caso A (Fuente propia)

Esfuerzo Esfuerzq con factor de Material a dcr::igﬁle
obtenido (MPa) seguridad (MPa) (MPa)
Revestimiento 105 157.5 Aluminio 503
Costillas 151 226.5 Aluminio 503
Largueros 63.3 94.95 Titanio 345
Larguerillos 151 226.5 Acero 482
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Tabla 9.8. Tensiones admisibles Caso B (Fuente propia)

Esfuerzo Esfuerzq con factor de Material a dﬁgae
obtenido (MPa) seguridad (MPa) (MPa)
Revestimiento 409 613.5 Aluminio 503
Costillas 589 883.5 Aluminio 503
Largueros 246 369 Titanio 345
Larguerillos 589 883.5 Acero 482

Tabla 9.9. Tensiones admisibles Caso C (Fuente propia)

e FSerzoco o9 6 eerl | admishl
(MPa)
Revestimiento 212 318 Aluminio 503
Costillas 306 459 Aluminio 503
Largueros 128 192 Titanio 345
Larguerillos 306 459 Acero 482

Mediante las tablas se pueden sacar las siguientes conclusiones:

- El caso A es el que tiene menores esfuerzos dado que es un vuelo crucero
sin angulo de ataque.

- El caso C aumenta las tensiones el doble con respecto al caso A debido a la
inclinacion del perfil de 8 grados. Se tiene pues una relacién directamente
proporcional entre el angulo de ataque y los esfuerzos solicitados.

- Para el caso B, ya en las gréficas se podia observar cémo las fuerzas eran
muy grandes, siendo mas de tres veces que las del caso A, por eso las
tensiones han sido mucho mayores y superan el limite del material pudiendo
ocasionar la rotura de éste.

Cuando los esfuerzos son mayores a lo permisible, como es el caso B, es entonces

cuando se debe valorar la situacion para arreglar este problema.
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Una solucién seria variar los espesores. Si se aumentan los espesores en los
distintos componentes, la estructura sera capaz de soportar mayores cargas a
cambio de ganar mas peso.

Otra alternativa seria considerar otros materiales que cumplan con unas
caracteristicas mecanicas mas favorables. En concreto interesaria un modulo de

elasticidad superior.

1. DESPLAZAMIENTOS

Sin deformaciones no habria tensiones, con lo que a continuacion se muestran las
deformadas aproximadas de la estructura para cada tipo de caso.

Como es légico, el caso en el que mas se desplaza es el B alcanzando un valor de
0.46 metros.

Al ser una estructura en voladizo, se tendrd el maximo desplazamiento en el
extremo contrario al empotramiento, y en este caso al estar las cargas aplicadas

hacia el sentido positivo del eje Y, dara una deformada hacia arriba.

Tabla 1.1. Deformada (Fuente propia)

Caso A 117
Caso B 456
Caso C 236
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ational, Magnitude, { 1.17+02

ments, Translational,
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Figura 10.1.1. Deformada caso A (Fuente: propia)

ational, h A
4 56+02
1ents, Translational,

-

Figura 10.1.2. Deformada caso B (Fuente: propia)
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ments, Translational,
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Figura 10.1.3. Deformada caso C (Fuente: propia)
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Futuro

El avance para la mejora en la industria aeroespacial no deja de aumentar cada
dia. Son muchos los investigadores, ya sean de universidades o de las empresas,
gue trabajan dia a dia para poder optimizar los aviones.

Se trata de mejorar cada parte de la aeronave y conseguir una eficiencia plena.
Estas partes serian por ejemplo los motores, la estructura, los materiales o incluso
el combustible.

El constante cambio del planeta y la disminucidon de recursos obliga a plantearse
nuevas formas de disefio que sean respetuosas con el medio ambiente. Por eso,
en lo que se refiere a motores, se esta intentando utilizar biocombustible o
directamente implantar motores eléctricos. El principal problema es el nimero de
baterias y su peso. Una solucién que ayuda a la autonomia de las baterias es el
uso de placas solares como es el caso del avion no tripulado Zephyr 8.

Otra de las mejoras estudiadas es la utilizacion de un dispositivo de punta alar,
también conocidos como winglets. Estos dispositivos afectan a la aerodinamica de
forma que reducen la resistencia, aumentando la eficiencia del avion de forma muy
notable. En el caso de Airbus, éstos se hacen llaman sharklets y han ido

evolucionando a lo largo de la historia como muestra la imagen.

Figura 11.1. Sharklets Airbus (Fuente:http://aviacionmagazine.blogspot.com/2019/04/de-winglets-sharklets-y-
dispositivos-de.htmI?m=1)

En cuanto a la estructura alar del avién se siguen buscando nuevos modelos
eficientes en todos los sentidos. Eso ha llevado a disefiar nuevas alas que nada
tienen que ver con las convencionales, aunque para eso queda mucho por recorrer.

Un modelo prototipo seria el proyecto maveric (Model Aircraft for Validation adn
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Experimentation of Robust Innovative Controls), un avién con un disefio muy
futurista que integra la estructura central con la estructura de las alas.

Pese a que solo esta disponible a pequefa escala, se trata de un buen proyecto de
experimentacion hacia el logro de sostenibilidad medioambiental.

Figura 11.1. Airbus Maveric (Fuente:https://mwww.xataka.com/vehiculos/airbus-desvela-maveric-sorprendente-
avion-ala-integrada-que-quiere-revolucionar-aviacion-comercial)

En lo que se refiera a materiales, es la parte en la que mayores mejoras hay a un
ritmo muy alto. En la industria aeroespacial se necesitan materiales capaces de
resistir altas y bajas temperaturas, cambios en la presion, buena resistencia y todo
ello con un bajo peso y coste.

Aunque para este Proyecto se han utilizado materiales como el aluminio, titanio o
acero, en la realidad se utilizan materiales compuestos por sus grandes
propiedades y ventajas que estos ofrecen.

Un material compuesto es, por definicion, un material formado por otros dos o mas
sin que se produzca reaccion quimica entre ellos. De esta manera se coge lo mejor
de cada uno consiguen las propiedades que por separado o en aleacion no se
obtendrian. Se componen por una matriz, que actia como ligante de forma
continua, y por un refuerzo de forma discontinua que se encarga de resistir a los

esfuerzos
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Los més utilizados son la fibra de vidrio y la fibra de carbono por sus caracteristicas
resistentes, ademas de aligerar bastante la estructura. Otras que se utilizan son la

fibra de aramida y la resina epoxy.

M Fibra de vidrio Compuesto laminado de carbono : Total de materiales usados
WAluminio M Compuesto de sandwich de carbono : (por peso)
Aluminio/fierro/titanio ;

Otros

Fierro ‘ Compuestos

Titanio ——

Aluminio-

Figura 11.2. Materiales en un avion (Fuente:https://www.mundoaviones.top/de-que-material-estan-hechos-
los-aviones/)

Cabe destacar el trabajo entre la NASA vy los ingenieros del MIT, quienes han
creado un ala con lo que se conoce como metamaterial. Un material de naturaleza
ficticia creado por la ciencia, hecho basicamente de aire con propiedades
electromagnéticas Unicas.

Tiene una estructura compuesta de diminutos triangulos idénticos cubiertos de
polimero especifico. De esta forma, el ala se podria deformar en el vuelo sin la
necesidad de utilizar dispositivos moviles como los flaps. Asi se consigue un ala
mas aerodinamica, muchisimo mas ligera y mas eficiente energéticamente,

reduciendo el gasto de combustible y abaratando los vuelos.
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Figura 11.3. Avion prototipo con metamaterial (Fuente:https://news.mit.edu/2019/engineers-demonstrate-
lighter-flexible-airplane-wing-0401)

1. AIRBUS A321NEO

Otro de los grandes problemas derivados de los aviones es la contaminacioén tan to
gases como acusitca.

En consecuencia, Airbus ha lanzado una nueva linea llamada neo con la que se
reduce en un 50% el ruido y las emisiones de NOx, y un 20% en el consumo de
combustible y en las emisiones de CO2 por pasajero.

Neo proviene de las siglas New Engine Option por eso, gracias a estos motores
mas eficientes, este tipo de aviones podran recorrer rutas mas largas y
contaminando mucho menos. Como dato de ejemplo, este modelo recorrié una
distancia récord de 7.610 kildbmetros en menos once horas de vuelo.

La comodidad hace acto de presencia incluyendo en esta nueva linea una mejora
en la cabina con: un mayor espacio personal adicional al nivel de los hombros de
los pasajeros; mejores vistas a traves de las ventanas con cortinas integradas;

tecnologia enteramente LED; y mayores compartimentos superiores.
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Figura 11.5. Cabina A321 neo (Fuente:https://aircraft.airbus.com/en/aircraft/a320/a321neo)
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Conclusiones

Con la finalizacién de este Trabajo se comprueba que han sido cumplidos todos los
objetivos principales. Se ha aprendido a manejar y utilizar programas informaticos
de disefo, andlisis y calculo de estructuras como han sido el CATIA, ANSYS y
Patran.

Pese a que se ha intentado hacer lo méas preciso posible, esto no ha sido del todo
posible ya que en la realidad se utilizan como se ha mencionado anteriormente,
otros materiales mas complejos. También se ha seleccionado una geometria alar
gue no corresponde con la real ya que ésta Ultima incorpora elementos como los
alerones o los flaps.

Tampoco se ha tenido en cuenta el peso y unién de los depésitos de combustible
situados debajo del ala y que influyen significativamente a ella.

La mayor ventaja de este proyecto ha sido a nivel personal. Se ha podido poner en
practica muchas de las cosas estudiadas durante la carreray gracias a ello se ha
podido corregir algunos detalles que no tenian logica. Pese a tener muchas veces
problemas con los softwares utilizados, poco a poco se han ido trabajando hasta
obtener el resultado sin fallos. Todo este aprendizaje podra ser llevado a cabo en

el futuro a la hora de trabajar con estructuras.
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