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Resumen

El presente trabajo desarrolla una metodologia integral para el disefio estructural eficiente de la
semiala de una aeronave de fuselaje ancho, articulando la determinacién de cargas aerodindmicas,
la optimizacién estructural y la validacion dindmico-estructural. La distribucion de sustentacion
a lo largo de la envergadura se obtuvo mediante la solucion de Phillips, adaptada a un ala recta
con cuerda variable y cuatro perfiles aerodindmicos distintos. A partir de las cargas resultantes,
se aplicé el método de Optimizacién Estructural Evolutiva (ESO) al disefio de los acostillados,
logrando una reduccién de masa del 17 % en el conjunto de los acostillados y una reduccion cercana
al 34 % en la masa estructural global del ala. El disefio optimizado se someti6 a una validacién
dindmico-estructural mediante el método del elemento finito, que comprendié un andlisis modal,
identificindose el primer modo natural de flexion en 1.6627 Hz y un andlisis de respuesta en
frecuencia.

Adicionalmente, se evaluaron las cargas por rafaga conforme a la normativa CS-25.341 y se cons-
truyo el diagrama de envolvente de vuelo (V-n), verificindose que la estructura opera dentro de los
limites de seguridad establecidos. Los resultados confirman que la metodologia propuesta permi-
te obtener configuraciones estructurales eficientes y estructuralmente validas bajo condiciones de
carga representativas.

Abstract

This work develops a comprehensive methodology for the efficient structural design of the semi-
wing of a wide-body aircraft, integrating aerodynamic load determination, structural optimization,
and dynamic-structural validation. The spanwise lift distribution was obtained through Phillips’
solution, adapted to a straight wing with variable chord and four distinct aerodynamic profiles.
Based on the resulting loads, the Evolutionary Structural Optimization (ESO) method was applied
to the design of the ribs, achieving a 17 % mass reduction in the set of ribs and a reduction of nearly
34 % in the overall structural mass of the wing. The optimized design was subjected to a dynamic-
structural validation through the finite element method, comprising a modal analysis, identifying
the first natural bending mode at 1.6627 Hz— and a frequency response analysis.

Additionally, gust loads were evaluated in accordance with the CS-25.341 standard, and the flight
envelope diagram (V-n) was constructed, verifying that the structure operates within the established
safety limits. The results confirm that the proposed methodology enables structurally efficient and
valid configurations under representative loading conditions.
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Todm Esfuerzo cortante admisible Pa
Tshear Esfuerzo cortante en el remache Pa
Ty Esfuerzo cortante de fluencia Pa
® Coordenada angular (cambio a cilindricas) rad
%) Potencial escalar (existencia de funcién potencial) -
0] Angulo de flecha del ala (sweep) rad
Oi Modos de vibracion (eigenvectores) -
U(p) Funcion auxiliar de la tasa de alabeo -
Q Giro del ala (washout total) rad
Q Frecuencia de excitacion armoénica rad/s
Q Dominio de integracion (£2.: dominio del elemento) -
w Funcién de distribucion de washout -
w; Frecuencias naturales (eigenvalores) rad/s
V() Gradiente (operador nabla) -
V() Divergencia -
V x () Rotacional -
0 Derivada parcial -
Abs(+) Valor absoluto -
Por lo tanto -
CAD Disefio asistido por computadora (Computer-Aided Design)  —
CS-25 Certification Specifications Parte 25 (normativa) -
EAS Velocidad equivalente (Equivalent Airspeed) -
ESO Optimizacion Estructural Evolutiva (Evolutionary Structural —
Optimization)
FAR Federal Aviation Regulations -
FEM Método del Elemento Finito (Finite Element Method) -
V—n Diagrama de envolvente de vuelo -
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1. Introduccion y problematica

En esta seccion se aborda la motivacion del trabajo, asi como un breve repaso de la importancia
que tienen las estructuras alares, la nomenclatura y la definicién geométrica. Es necesario agregar
que este trabajo se enfoca en aeronaves de fuselaje ancho y con capacidad de realizar vuelos trans-
ocednicos; esto lleva a tratar con estructuras alares cuya envergadura es uno de los valores mas
grandes de la industria. También se establece el objetivo principal y los objetivos especificos del

presente proyecto.

1.1. Motivacion

Tras la recuperacion del sector aerondutico posterior a la pandemia por COVID-19, segtin el comu-
nicado de la IATA en 2022 [1], se presenta un auge en la demanda de aeronaves de fuselaje ancho
y de largo alcance [2]. Proyectos como el Airbus A350® o el renovado A330-Neo® son prueba de
ello, asi como el Boeing 787 Dreamliner® o el tan esperado Boeing 777X® muestran el interés de

la industria aerondutica en este tipo de aeronaves.

La industria ha experimentado un crecimiento sostenido, impulsado por la reactivacion del trans-
porte aéreo internacional y el incremento en la demanda de rutas de largo alcance. De acuerdo
con proyecciones recientes, el trafico global de pasajeros crecerd a una tasa aproximada del 3.6 %
anual para los proximos 20 afios, lo que implicara la necesidad de mas de 43,000 nuevas aerona-
ves comerciales hacia el afio 2044, donde aproximadamente 9,000 corresponderdn a aeronaves de
fuselaje ancho destinadas principalmente a vuelos intercontinentales [3]

Este crecimiento esta fuertemente vinculado al incremento de la clase media global, la expansién
de mercados emergentes y la consolidacion de rutas internacionales de alta demanda, particular-
mente en regiones como Asia y el Medio Oriente [2]. En este contexto, las aeronaves de fuselaje
ancho juegan un papel fundamental al permitir el transporte eficiente de grandes volumenes de pa-
sajeros en trayectos de larga distancia, lo que las posiciona como un elemento clave en la evolucién

del transporte aéreo global [4].

A pesar de la relevancia de este tipo de aeronaves, su disefio estructural representa un desafio
significativo debido a las condiciones de carga mds exigentes, la necesidad de minimizar el peso
estructural y la interaccién compleja entre fenémenos aerodindmicos y estructurales [5]. En par-
ticular, el disefio de estructuras alares para aeronaves de gran envergadura requiere metodologias
que integren de manera consistente la distribucion aerodindmica de cargas, el andlisis estructural y

la optimizacion del material.

En este sentido, surge la necesidad de establecer una metodologia de disefio que permita abordar
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de manera integrada estos aspectos, garantizando un desempefio estructural adecuado bajo condi-
ciones operativas reales, al mismo tiempo que se optimiza el uso de material. El presente trabajo
se enfoca en el desarrollo y validaciéon de dicha metodologia, aplicada al disefio de una semiala

representativa de aeronaves de fuselaje ancho.

1.2. Demanda de aeronaves de fuselaje ancho

Tal como se ha mencionado, las aeronaves de fuselaje ancho estan teniendo relevancia en el mer-
cado, ya que en un periodo de 2 décadas, los widebodies representaran un 21 % del total de las
aeronaves. Es relevante mencionar que si bien, es una cantidad menor respecto de los aviones de
fuselaje corto, los widebodies representan una mayor exigencia en el disefio. En la figura 1 se

aprecia la distribucion proyectada.

Narrowbody:

Figura 1: Distribucién de narrowbodies y widebodies. [3]

Ahora, los principales fabricantes de aeronaves de fuselaje ancho, tanto Boeing® como Airbus®
tienen una produccion asegurada para los proximos 10 afios debido a la gran cantidad de pedidos
que han solicitado los operadores [2]. En la Figura 2 se aprecia la cantidad de pedidos para los
widebodies modernos de los fabricantes antes mencionados:
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Figura 2: Pedidos totales de aeronaves en los préximos 10 afios. [3] [4]

Sin embargo, hay bastantes retos que se deben superar, tales como falta de componentes, asi como
una produccién mermada debida a la pandemia de COVID-19 [2].

Es relevante agregar los diversos factores que estan provocando el crecimiento del trafico aéreo, de
acuerdo con estudios de la IATA [6]:

= Demogrifico: Auge de 1.5 mil millones de personas de la clase media.
= Econémico: Incremento en el PIB global aunado a una liberalizacion del transporte aéreo.

= Operativo: Expansion de rutas de largo alcance asi como un desarrollo de hubs internacio-
nales.

El anélisis del mercado aerondutico global muestra que, aunque las aeronaves de fuselaje ancho re-
presentan aproximadamente una quinta parte del total de entregas proyectadas en las proximas dos
décadas, su relevancia estratégica es significativamente mayor. Estas aeronaves estdn directamente
asociadas con el crecimiento del trifico intercontinental, asi como el incremento en la capacidad
de transporte y la eficiencia operativa en rutas de largo alcance. Adicionalmente, la existencia de
un déficit en la capacidad de produccién frente a la demanda, evidenciado por los elevados niveles
de backlog y las limitaciones actuales de manufactura, refuerza la necesidad de desarrollar solu-
ciones de disefio estructural mds eficientes. En este contexto, la optimizacion de estructuras alares
en aeronaves de gran envergadura se posiciona como un enfoque de alta relevancia dentro de la

ingenieria aerondutica contemporénea.
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1.3. Importancia de estructuras alares

Las alas son una de las estructuras més criticas de una aeronave, ya que, gracias a su presencia, el
avion puede elevarse a través del aire [7] y surcar los cielos. Aun asi, no es la tnica funcion que
poseen; también permiten asegurar la estabilidad, maniobrabilidad y eficiencia en pleno vuelo de
la aeronave, sin importar el tamafio y los objetivos para los cuales fue disefiada. Sin embargo, la
funcidn principal que tiene, mencionada anteriormente, se logra con la generacién de la fuerza de
sustentacion necesaria, permitiendo que el avion pueda elevarse, primero con un equilibrio entre
el peso neto del avidén y la fuerza generada, y después generando una fuerza mayor que permita la

elevacion de la aeronave.

En la tabla 2 se condensan las principales funciones que tienen las estructuras alares:

Tabla 2: Funciones principales de las estructuras alares

Funcién Descripcién

Sustentacion Generacion de fuerzas aerodindmicas mediante perfiles ala-
res que inducen diferencias de presion entre superficies [8].

Control Integracion de superficies moviles como alerones, flaps,

slats y spoilers para el control de la aeronave en distintas
fases de vuelo [9].

Estabilidad Contribucion al equilibrio dindmico mediante la respuesta a
perturbaciones aerodindmicas y reduccién de arrastre indu-
cido [8].

Almacenamiento  de Integracion de tanques de combustible que contribuyen a la

combustible eficiencia estructural y reduccion de cargas en el fuselaje

[7].

Resistencia estructural ~ Capacidad de soportar cargas aerodindmicas elevadas y de-
formaciones significativas sin comprometer la integridad
estructural [9].

1.4. Reduccion de masa estructural

En el disefio de las aeronaves modernas, la reduccion de masa es uno de los objetivos fundamen-
tales de la industria y estd muy fuertemente relacionada con la sustentabilidad de la aviacion [10].
De modo que, el peso estructural se encuentra estrechamente relacionado con el desempefio aero-
dinamico, el consumo de combustible, la capacidad de carga 1til y los costos operativos del avion.
Por lo anterior, el disefio va de la mano con la filosofia de maximizar la relacidn resistencia-peso,

buscando garantizar la seguridad estructural y confiabilidad durante la vida util.

Dicho concepto se refiere a la capacidad de una estructura para soportar las cargas mecdnicas

aplicadas en relacion con su peso estructural. Un valor alto de dicha relacion se traduce en una
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aeronave que puede ser mds ligera y eficiente operacionalmente [11]. Es decir, la masa total de
una aeronave estd relacionada con la cantidad de sustentacion necesaria para mantener el vuelo.
De las diversas etapas de vuelo que hay, se hard énfasis en el vuelo estacionario, donde se tiene un

equilibrio entre la fuerza de sustentacion y el peso neto del avién:

L=W (1)

Donde:

= [ es la sustentacion en [N]

= ¥ es el peso total de la aeronave en [N]

Al aumentar el peso total del avidn, las alas reciben la tarea de generar una mayor cantidad de
sustentacion, de modo que se cumpla el equilibrio aerodindmico. Generalmente, la solucién mas
simple es incrementar la velocidad de vuelo; sin embargo, no siempre es lo mas conveniente, dado
que al aumentar la velocidad de vuelo, las fuerzas aerodindmicas y las cargas estructurales también
se incrementan. De modo que se pueden alcanzar solicitaciones mecdnicas que pongan en riesgo
la integridad estructural, agregando que hay un limite de velocidad debido a las limitaciones de la

potencia que pueden entregar los motores.

Ademads, si se incrementa el peso de la aeronave, se traduce en el incremento de la resistencia
inducida. Esta componente aparece como resultado de la generacion de sustentacion de las estruc-
turas alares, John Anderson Jr, en su obra Introduction to Flight [12] tiene definida la resistencia
inducida como:

L2

i e AReS @

Donde:

L es la magnitud de sustentacién

e Factor de Oswald

(oo presion dindmica
o b2 . . . .
» AR = % Aspect ratio (por sus siglas en ingl€s)
De la ecuacién 2, se tiene que la resistencia inducida aumenta con el cuadrado de la sustenta-

cion requerida; esto se traduce en un incremento del consumo de combustible, ya que la potencia

requerida para mantener el vuelo y sobreponerse a la resistencia inducida incrementada es mayor.
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1.4.1. Impacto en consumo de combustible

El consumo de combustible representa uno de los factores mas importantes en el aspecto de los
costos operativos. Se tiene, entonces, una relacion directa entre la masa de la aeronave y el con-
sumo de combustible, tal como lo establece Roskam en su obra [13]. Ademas del consumo de
combustible, el peso estructural influye en la capacidad de carga 1til que tiene el avidn, ya que esta
en relacion de proporcion con el peso maximo de despegue, siendo un peso estructural menor aso-
ciado a una mayor capacidad de carga util. La carga ttil constituye uno de los objetivos de disefio
a tener en cuenta, ya que determina qué tan rentable en términos econémicos serd dicha aeronave
[14]. Esto puede traducirse en una mayor capacidad de carga o un alcance incrementado, debido a
una mayor capacidad de albergar mds combustible.

Este se encuentra muy relacionado con el aspecto ambiental. Al reducir el peso se disminuyen las
emisiones de gases de efecto invernadero. Se tiene que la aviacion comercial contribuye entre el
2y 3% de las emisiones globales de di6xido de carbono, esto segiin los reportes de la ICAO en
2022 [15]. Es importante anadir que la industria de la aviacidn tiene la meta de cero emisiones para
2050, de modo que una de las estrategias mas efectivas para mejorar la eficiencia energética es la

reduccion de masa y peso estructural.

Asi, con lo anterior, se tiene que la reduccion del peso estructural de las aeronaves forma parte de
los pilares en el disefio aerondutico, donde factores de peso como consideraciones aerodindmicas,

estructurales, econdmicas y ambientales forman parte del ciclo de desarrollo.

1.5. Técnicas para reducir densidad estructural

Cabe seiialar que, de la seccion anterior, se abord6 todo lo relacionado con las ventajas y la impor-
tancia de reducir la densidad estructural de las aeronaves. De modo que, en esta seccidn se muestran
las diferentes estrategias que existen para lograr dicho objetivo. La reduccion de masa estructural
se busca lograr sin tener que comprometer la seguridad de operacion; esto es, sin comprometer
la resistencia, rigidez y durabilidad de la estructura. Dichas estrategias son: el uso de materiales

avanzados, la optimizacion geométrica y estructural basadas en herramientas computacionales.

1.5.1. Materiales avanzados

La seleccion de materiales aeroespaciales dentro de la industria es crucial tanto para componentes
aeroespaciales como para los ciclos de disefio. Suele impactar aspectos importantes del desempefio
operativo de la aeronave desde la etapa de disefo hasta el producto final, incluyendo eficiencia

estructural, dindmica de vuelo, carga util, consumo energético, seguridad, durabilidad, costos de
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mantenimiento, disponibilidad y la capacidad de manufactura de los materiales seleccionados [11].
Es importante afiadir que muchos materiales empleados en la industria deben cumplir con requeri-
mientos minimos en sus propiedades mecdnicas, fisicas, térmicas y quimicas, tomando en cuenta
también los costos de mantenimiento y la facilidad de manufactura, lo que permite que un proyecto

sea viable.

Actualmente, en la industria aerondutica, muchos materiales se han disefiado para soportar cargas
ciclicas por un periodo de tiempo prolongado, dependiendo del componente estructural. Lo ante-
rior exige que los materiales tengan densidades aceptables que permitan una reduccién de peso,

manteniendo las propiedades mecdnicas en el rango aceptable para una operacion segura [16].

Dependiendo de la aplicacion del componente estructural, existen criterios de disefio y seleccion
de materiales especificos. Centrandonos en las estructuras alares, estas estan sometidas a flexion
durante gran parte del vuelo debido al peso de la aeronave y a las cargas dindmicas derivadas de
su interaccién con el fluido. En menor medida y en situaciones especificas, también reciben las
cargas del tren de aterrizaje, los slats, situados en el borde de ataque, y los flaps, ubicados en el
borde de salida. De modo que el extrados siempre estd sometido a compresion durante el vuelo y
a traccion durante el rodaje, en contraste con el intradds que experimenta las cargas opuestas [16].
Esto lleva a que las alas deban emplear materiales con elevada resistencia tanto a la traccién como

a la compresion. [17]

La forma mas efectiva de lograr una mejor eficiencia estructural es reducir la densidad del material
mediante el uso de materiales ligeros. Los materiales mas comunes dentro de la aviacién comer-
cial son: las aleaciones de aluminio, aleaciones de titanio, aceros de alta resistencia y el reciente
desarrollo de materiales compuestos, utilizados en los proyectos mds recientes, como el Boeing
787 Dreamliner [18]

1.5.2. Aleaciones de aluminio

Las aleaciones de aluminio han sido uno de los materiales més utilizados en la industria aerondutica
durante muchos afios. Esto se debe a su elevada resistencia y rigidez especificas, junto con una
buena ductilidad, resistencia a la corrosion, bajos costos y facilidad de manufactura [19]. Dichas
aleaciones son empleadas en gran parte de las estructuras alares, como los largueros y larguerillos,
asi como los acostillados y en el revestimiento del ala. Aunque en afios recientes, para esta ultima

aplicacion se ha optado por emplear materiales compuestos como el CFRP.

En particular el desarrollo de los tratamientos térmicos ha permitido obtener aleaciones de aluminio
con alta resistencia, situdndolos en el mercado como una opcién muy viable. De los ajustes en las
composiciones y el método de tratamiento térmico empleado es que surgen las diversas series de

aluminio. Las mas relevantes en la industria aerondutica son: La serie 2000 (Al-Cu), la serie 6000
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(Al-Mg-Si), la serie 7000 (Al-Zn) y las aleaciones de aluminio-litio [10]. En la Tabla 3, se muestran

las propiedades mecanicas mas relevantes de diversos materiales.

Tabla 3: Propiedades de materiales relevantes en la industria aerondutica [10]

Material Resistencia a Modulo Densidad [:T%] Resistencia
traccién elastico especifica
[M Pal (G Pal [(GHem]
Al 2024 T6 483 73.1 2.78 173.7
Al17075T6 572 71.7 2.81 203.6
Ti-6Al-4V 703 193 7.86 89.4
CFRP 1500 135 1.6 937.5

1.5.3. Aleaciones de titanio

Dichas aleaciones presentan multiples ventajas frente a otros metales; estas son: una mayor resis-
tencia especifica, una rigidez elevada, buena tenacidad a la fractura y una elevada resistencia a la
fatiga. Su resistencia a la corrosion, resistencia térmica y un coeficiente bajo de expansion térmica

[10] permiten que sea un excelente material empleado en situaciones muy criticas.

Estas ventajas se ven eclipsadas debido a los elevados costos, cerca de 8 veces el costo de las
aleaciones de aluminio comerciales, asi como por procesos de manufactura muy complejos. De
modo que su uso estd muy limitado en componentes de los motores y en el pylon, estructura que
conecta el motor con la estructura alar. En la Tabla 3, se encuentran las propiedades de la aleacion

de titanio mas utilizada en aeronautica.

1.5.4. Materiales compuestos

En los dltimos afios, los materiales compuestos han revolucionado la industria aerondutica, ya que
su baja densidad y alta resistencia mecédnica han favorecido disefios més livianos pero estructural-
mente mas rigidos. Algunos de los retos que enfrentan son costos elevados, la poca experiencia de
la industria al emplear estructuras con materiales compuestos. Proyectos recientes como el Boeing
787 o el Airbus A350 emplean materiales compuestos en gran parte de su estructura. En la figura

3 reportada en el trabajo de P. Childs [10], muestra el auge creciente de este tipo de materiales.
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Figura 3: Materiales predominantes de cada modelo de Boeing. Se aprecia un auge de los materia-
les compuestos. [10]

En general, estos compuestos poseen una resistencia y rigidez especificas muy superiores respecto
a los metales a temperaturas moderadas [10]. Las propiedades mecanicas de uno de los compuestos
mas utilizados se encuentran en la Tabla 3. Otra de las ventajas que ofrecen es una resistencia a la
fatiga, a la corrosion y a la humedad mayores, asi como la capacidad de orientar las capas (tailor
lay-ups) de tal modo que se permita optimizar la rigidez y resistencia en las direcciones que asi
lo requieran [10]. El CFRP es uno de los materiales mds utilizados actualmente; se emplea en el

cajon de torsion del ala, los acostillados, asi como en las superficies de control.

1.5.5. Optimizacion de configuraciones estructurales

La reduccién de masa estructural se puede lograr mediante el disefio eficiente de configuraciones
estructurales que sean capaces de soportar cargas aerodindmicas con una cantidad minima de ma-
terial. Las estructuras aeronduticas mas recientes suelen emplear configuraciones semimonocasco,
donde la piel externa trabaja en conjunto con los elementos estructurales internos para resistir las

cargas de flexion, torsion y compresion.

Poniendo énfasis en las alas, la estructura principal adopta la forma de una caja alar, que esta
compuesta por largueros, costillas, larguerillos y los paneles de piel reforzados [20]. En la figura 4

se ilustran todos los componentes que forman las estructuras alares de las aeronaves modernas.
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Figura 4: Componentes estructurales del ala [21]

Los largueros son los principales elementos estructurales del ala. Son paralelas al eje lateral de
la aeronave, desde el fuselaje hacia la punta del ala, y generalmente estan unidas al fuselaje por
accesorios de alas, vigas planas o una viga. Los largueros pueden estar hechos de metal, madera o

materiales compuestos dependiendo de los criterios de disefio de una aeronave especifica.

Actualmente, la mayoria de los aviones fabricados tienen largueros de ala hechos de aluminio
extruido solido o extrusiones de aluminio remachadas para formar el poste. La figura 5 muestra
diferentes perfiles utilizados para los largueros. En una viga tipo I, la parte superior e inferior de
la viga I se llaman ‘alas’ y la seccion vertical se denomina ‘alma’ [22]. La barra entera puede ser
extruida de una pieza de metal, pero a menudo se construye a partir de multiples extrusiones o
angulos formados. La banda forma la parte principal de profundidad del larguero y a ella se le

unen las tiras de tapas (extrusiones, angulos formados o secciones fresadas).

Figura 5: Distintos perfiles tipo I para los largueros [23]

Juntos, estos miembros llevan las cargas causadas por la flexion del ala, con las tapas que propor-

cionan una base para fijar la piel. Aunque las formas de los largueros de la figura 6 son tipicas, las
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configuraciones reales de los largueros del ala tienen la posibilidad de asumir perfiles diferentes a

los convencionales.

Las costillas del ala también se utilizan para ayudar a resistir las cargas de presion causadas por el
transporte de combustible en el ala. También se utilizan para ayudar a estabilizar la piel bajo con-
diciones de carga a corte y compresion. Son mas eficaces para ayudar a la piel a resistir el pandeo
por cortante, ya que las costillas estan alineadas perpendicularmente a las cargas de compresion en
la piel que actian en la direccién spanwise. Las costillas pueden tener distintos disefios, tal como
lo muestra la figura 6.

®
B L o

. i"_*f'-ﬁ_i::-l

® &

T _*_.t!-l-‘:—

Figura 6: Distintas configuraciones estructurales para las costillas. [23]

Los larguerillos proporcionan rigidez a la piel del ala, previniendo fenémenos de pandeo local [14].
Con lo anterior, dadas las diversas maneras de diseiar cada componente estructural de las alas, se
logra una disminucion de la densidad estructural. Otra de las estrategias que se utilizan es el uso de
estructuras de tipo panel reforzado, donde una lamina delgada se refuerza mediante rigidizadores

longitudinales.

1.5.6. Optimizacion estructural computacional

Con el desarrollo de herramientas computacionales avanzadas, es posible aplicar técnicas de op-
timizacién estructural orientadas a la obtencion de configuraciones eficientes bajo restricciones
especificas de disefio [24]. Estas metodologias permiten explorar soluciones que no son evidentes
mediante enfoques tradicionales, particularmente en estructuras sometidas a condiciones de carga

complejas.

Dentro de las estrategias de optimizacion estructural, destacan la optimizacion de tamafio, de forma

y topoldgica [25]. Mientras que la optimizacion de tamafio y forma se centra en ajustar pardmetros
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geométricos dentro de configuraciones predefinidas, la optimizacion topoldgica permite determi-
nar la distribucion 6ptima de material dentro de un dominio estructural, sin imponer restricciones

previas sobre la geometria final [24].

Dado que el disefio de estructuras alares para aeronaves de gran envergadura implica trayectorias
de carga no uniformes y requerimientos estrictos de reduccion de peso, resulta conveniente emplear
técnicas que permitan una redistribucion libre del material en funcion de los esfuerzos inducidos
[26]. En este contexto, el método de Optimizacién Estructural Evolutiva (ESO) se presenta como
una herramienta adecuada, ya que permite eliminar iterativamente material ineficiente, generando

configuraciones estructurales coherentes con las trayectorias de carga dominantes [27].

Por lo tanto, la eleccion de este enfoque no responde tinicamente a su implementacion computacio-
nal, sino a su capacidad de adaptarse a las caracteristicas particulares del problema aeroestructural

abordado en este trabajo.

1.6. Objetivos

Con base en todo lo anterior, para el presente trabajo se establece el objetivo general de aplicar
técnicas de computo evolutivo para el disefio Optimo de los acostillados del ala de una aerona-
ve, a fin de eficientar el rendimiento estructural bajo condiciones de carga dindmica, tomando en

consideracion la distribucion de sustentacion a lo largo de la envergadura.

1.6.1. Objetivos especificos

= Describir, mediante la solucion de Phillips, la distribucién de sustentacion a lo largo de la

envergadura, comparando los modelos de ala rigida y flexible.

= Validar que el disefio final cumple con los requisitos de operacion mediante un andlisis modal

y de respuesta en frecuencia.

= Definir modos torsionales del ala, asi como su rango de frecuencia de operacion, para ase-
gurar que las frecuencias de operacion del ala no tengan valores cercanos a las frecuencias
naturales del sistema, aunado a garantizar que la velocidad de divergencia sea una cota muy

superior con respecto a la velocidad méxima de operacion.

1.7. Alcances del proyecto

Para el disefio de la estructura, se parte de una propuesta inicial compuesta por acostillados, lar-

gueros, larguerillos y la piel. Se determinan las magnitudes de las cargas utilizando la teoria de
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sustentacion de Prandtl y la solucion de Phillips para alas trapezoidales con cuerda variable. Con
la distribucién de sustentacion, en conjunto con los objetivos y restricciones, se lleva a cabo el
proceso de optimizacién topoldgica.

El enfoque de la optimizacion es la geometria de los 14 acostillados que la componen, de modo que
no se modifica la topologia de los largueros y larguerillos. Sin embargo, se cambian los espesores
del alma y las alas de la estructura tipo I de los largueros. Es importante enfatizar que la geometria
de trabajo ha sido disefiada por el autor, ya que los disefios utilizados en la industria estdn prote-
gidos y no son accesibles. De modo que el disefio es lo més cercano a lo que se encuentra en la

industria.

También se empleo software pertinente para cada etapa del desarrollo del presente trabajo, alter-
nando el uso del equipo personal del autor y del equipo académico de la Facultad. Finalmente,
la geometria optimizada se ajusta para cumplir con las restricciones de manufactura que existen
industrialmente y se realiza una validacién dindmico-estructural a la semiala, trazando el diagrama
V-n del modelo. Se comparan las mejoras de la geometria inicial con respecto a la optimizada y se
proponen mds aspectos a tomar en cuenta para mejorar la optimizacion y el comportamiento de la

estructura como parte de un trabajo futuro.

1.8. Metodologia y estructura general del documento

La metodologia con la que se trabajara el proyecto se presenta en la Figura 7
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El capitulo 2 presenta el marco tedrico necesario para el desarrollo del trabajo, abordando los
conceptos fundamentales que sustentan la metodologia empleada. Entre ellos se encuentran los
fundamentos de la elasticidad lineal, el método del elemento finito en sus formulaciones estati-
ca y dindmica, incluido el anélisis de respuesta en frecuencia, la optimizacién topoldgica basada
en reglas evolutivas y la teoria de sustentacion de Prandtl junto con la solucién de Phillips para
alas trapezoidales en flecha.Finalmente, se introduce el fendmeno de divergencia aeroeldstica y su
relevancia dentro del disefo estructural aerondutico.

En el capitulo 3 se aborda el dimensionamiento de la geometria alar y la caracterizacion de los 4
perfiles utilizados para la distribucién de la sustentacion. Por consiguiente, se realiza la optimiza-
cién y se adecuan los acostillados. El capitulo 4 corresponde a la validacion dindmico-estructural
del ala, el andlisis de los resultados y el diagrama V-n. Se culmina con el capitulo 5, las conclu-
siones, donde se compara y revisa si se cumplieron los requerimientos generales y se establece el
trabajo futuro.
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2. Antecedentes

En este capitulo se desarrollan los fundamentos tedricos que sustentan el presente trabajo. Se parte
de la nomenclatura y la geometria que definen una estructura alar, para después abordar la teoria de
sustentacion, que determina la distribucién de cargas aerodindmicas sobre el ala. Posteriormente,
se presentan los fundamentos de la elasticidad lineal y el método del elemento finito, que per-
miten evaluar la respuesta estructural ante dichas cargas. Finalmente, se expone la optimizacion

estructural evolutiva, herramienta con la que se busca una distribucion eficiente del material.

De este modo, los conceptos se encadenan siguiendo la secuencia del propio andlisis: de la carga
aerodindmica a la respuesta estructural, pasando por la optimizacion y finalizando con la validacién

estructural del modelo final.

2.1. Nomenclatura y geometria de alas

Esta seccion tiene como objetivo mostrar los aspectos mds relevantes en la definiciéon geométrica
de las alas y su nomenclatura, ya que son la base del desarrollo del presente trabajo y es importante
estar familiarizado con dichos términos. Ahora bien, las estructuras alares estan definidas por su

envergadura, su forma de planta, torcimiento y por la forma de su perfil alar [7].

Dicha forma geométrica esta en funcion de tener la mdxima eficiencia en la generacion de susten-
tacion mientras se tiene el minimo incremento del arrastre total [7]. Aunque tampoco se descartan
otros requerimientos aerodindmicos en el disefo, todo estd en funcion del objetivo para el que se

disefia la aeronave.

2.1.1. Envergadura y semienvergadura

La envergadura de un ala estd definida por medio de b, definida como la distancia medida desde la
punta del ala hasta la otra punta del ala [7] sin tomar en cuenta la forma de las alas. Para anélisis de
ingenieria, se utiliza frecuentemente la semi-envergadura, definida como b/2, ya que se simplifica
que tanto el ala izquierda como el ala derecha son reflejos, reduciendo el tiempo de andlisis. En
la figura 8 se ilustra la envergadura y la semienvergadura, asi como las cuerdas en la raiz y en la

punta.
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Figura 8: Envergadura y nomenclatura de las alas. [7]

También se muestra la superficie alar .S, misma que corresponde a la superficie del ala vista en
planta [28], el dngulo diedro corresponde a la inclinacion del ala con respecto al plano XY del

avidn, teniendo disefios con diedro positivo, negativo o neutro.

2.1.2. Vista en planta

La cuerda se define como la distancia medida entre el borde de ataque y el borde de salida, medida
en una direccion paralela a la del flujo libre, y se denota con una c. Desde la perspectiva de la vista
en planta del ala, se tiene que el valor de la cuerda varia de forma lineal a lo largo de la envergadura,
de modo que la cuerda local se representa como una funcién de c¢(y). [7]. Usualmente, las alas
suelen presentar un estrechamiento lineal, esto debido a razones de ingenieria, que en la seccion
siguiente se abordardn, de modo que los valores de la cuerda en la raiz ¢, y la cuerda en la punta c;
adquieren relevancia. Con los valores anteriores se define la relacion de estrechamiento:

- 3)

Cr
Y la definicién de la funcion de la cuerda a lo largo de la envergadura queda de la forma:

“(0) = el + 45 75) @

Esto lleva a la aparicion del dngulo de flecha ¢, formado sobre la proyeccidn en un plano horizontal

de la linea del 25 % de la cuerda y con el eje transversal de la aeronave. [28]
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2.1.3. Torsion alar y flecha

Actualmente, muchas aeronaves estan disefiadas con estructuras alares en flecha. Esto con proposi-
tos aerodindmicos principalmente, ya que permiten retrasar la aparicion de las ondas de choque y
los fenémenos de compresibilidad [8]. Es importante afiadir que el valor del 4ngulo de flecha tiene
un limite, ya que a medida que ¢ siga aumentando, la eficiencia aerodindmica del ala comienza a

disminuir. En la figura 9 se aprecian distintas configuraciones de alas en flecha.

Mildly swept wing Moderately swept wing
Highly swept wing Variable sweep wing
o 2o *
’ s \\ \‘
’ ‘s S \
’ ’ S \
’ ,/ \ N
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- /,/ \\\.\ N
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Figura 9: Configuraciones de alas en flecha. Se aprecian flechas minimas, moderadas o un valor
alto. Hay disefos con flechas variables. [7]

Muchas alas, se disefian con torcimientos, estos pueden ser de indole geométrico o aerodindmico.
El torcimiento esta definido como la variacién del dngulo medido entre la direccidn del viento y
la cuerda del perfil a lo largo de la semienvergadura [7]. Ahora bien, el torcimiento geométrico
puede ser positivo, denominado como wash-in o negativo washout. En el primer caso, las cuerdas
cercanas a la punta, tienen un dngulo positivo, pero no es una configuracién muy utilizada. En
contraste, es més utilizado el Washout, ya que permite un mejor ajuste en los efectos aerodindmicos
deseados [7] asi como una entrada en pérdida de la punta del ala més controlada. En la figura 10

se aprecia bien el disefio de washout y de washin en una estructura alar.
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Figura 10: Torcimiento geométrico positivo y negativo. [7]

El torcimiento aerodindmico corresponde a la variacién de los perfiles alares utilizados a lo largo de
la semienvergadura, ya que cada perfil alar, en su caracterizacion aerodindmica, presenta un valor
diferente del dngulo de ataque en el que la sustentacion generada es nula ay— [12]. Teniendo
entonces un comportamiento similar al del torcimiento geométrico. La torsion alar resulta util para
controlar el desarrollo de la perdida de sustentacion, ya que, si las puntas del ala entran en pérdida
antes que la raiz, el avion puede sufrir un balanceo brusco y el piloto tendria nulo control de los
alerones. El ajuste de la distribucion de la torsion alar otorga cierto margen de maniobra bajo

condiciones adversas y a bajas velocidades, sin comprometer la seguridad operacional.

2.1.4. Perfil alar

El perfil alar es la seccion transversal del ala. La geometria de los perfiles esta descrita por la
curvatura, el espesor del perfil, que es la distancia maxima entre el intradds y el extradds, y el radio
del borde de ataque. Muchas alas, especialmente en las aeronaves de fuselaje ancho, emplean
distintos perfiles alares a lo largo de su envergadura, buscando una transicién de forma progresiva
[7]. En la figura 11, se aprecian todos los rasgos geométricos que definen a los perfiles alares. Es
imperativo resaltar que el perfil debe contar con un espesor considerable en la raiz del ala, esto con
la finalidad de soportar las cargas de flexioén y de cortante.
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Figura 11: Definicion de un perfil alar [7]

2.2. Teoria de sustentacion de Prandtl y solucion de Phillips

De acuerdo con la teoria, no existe un modelo Unico que permita describir la sustentaciéon que

genera una estructura alar dada. El modelo més simplificado se expresa:

1
L= §poou§oSOL )

Donde:

= [:magnitud de sustentacién
® . densidad del flujo
® U velocidad de vuelo

n (p: Coeficiente de sustentacion

Notese que la ecuacion 5 maneja el subindice del coeficiente de sustentacién con una maytscula,
esto para denotar que el valor describe el coeficiente de un ala, dejandose las mintsculas para el
valor del coeficiente de un perfil. Dicha relacion forma parte de la teoria de la linea sustentadora
de Prandtl y se trata de una correccion de flujo modelado de 2D a 3D del valor de la pendiente de
sustentacion del perfil caracterizado, no del coeficiente. Esto es relevante para obtener valores de
sustentacion locales puntuales. Dicha relacion se expresa:

&)

Cr=—"rTay
(1+ 7rAlR)

€1 (6)

Donde:

m ¢;: Coeficiente de sustentacion en 2D
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» ¢y:Factor de Oswald

Ahora, es importante mencionar que la ecuacién 5 proporciona una magnitud aproximada; no
revela la distribucion de sustentacion a lo largo de la envergadura. De modo que la sustentacion
también se puede entender como la suma de cada sustentacion local a lo largo de la envergadura,
donde se toman en consideracion los vortices inducidos, los cuales aparecen al trasladar el anélisis

de flujo bidimensional a flujo 3D.
L) = [ Uao )

Los vortices son los responsables de generar la velocidad y el arrastre inducidos, de modo que
van modificando el dngulo de sustentacion local; asi, se puede obtener el valor de la magnitud de
sustentacion local y, por ende, emplear la ecuacién 7 para obtener la magnitud total. Esta teoria
parte de la circulacion del flujo. Por lo tanto, del teorema de Biot-Savart y omitiendo el desarrollo

matematico, ya que estd fuera de los alcances de este trabajo, se tiene:

r

=1 ®)

Donde:

= V: magnitud del vortice
m [": funcién de circulacion.

= h: es la distancia del vértice a un punto dado

La ecuacion 8 describe el comportamiento de un vortice semi-infinito.

2.2.1. Formulacion de Prandtl

Dicha formulaciéon comienza con la discretizacion del ala y de la circulacion, de modo que permite
calcular la velocidad inducida y, con eso, el angulo de ataque inducido. Partiendo de la ecuacién 8

y desarrollando, se llega a la definicién del washout:

b2
w(zo) ! / %dm 9)

4 —b/2 Yo — T2

De la ecuacion 9 se puede obtener el angulo de ataque inducido.

o = tan‘l(w(yO)) _ w(yO) (10)

Voo Voo
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Esto nos lleva al uso del teorema Kutta-Joukowski para describir el angulo de ataque efectivo:

pvooF("m)
off = — 27 _ 11
Qeff Irdoc + ar—o (1T)
Donde la sustentacion local es:
[ = pvooI'(x2) = 27 qooC(Qeff — i) (12)

De las expresiones anteriores y reordenando, se tiene la ecuacion fundamental de la teoria de
sustentacion de Prandtl:
INES) 1 (2 4dr/dx,

Vo0 C(T2) A J 0 Yo — T2

dz, (13)

a(ry) =

2.2.2. Solucion general por serie de Fourier

Conviene hacer un cambio a coordenadas cilindricas para efectos de modelar la distribucién de

sustentacion, expresada como:

b
Ty = §COS()O (14)

por ende, la funcion de circulacion queda de la forma:
() =T -sing (15)

Ahora, se tiene que la distribucion de sustentacion es una funcién arménica simple, de modo que

se puede expresar como una serie de Fourier, partiendo de la circulacion:

I'() = Fosin(p) = 2bvs ¥ A;-sin(j - o) (16)

J=1

Donde la distribucion generalizada de sustentacion en coordenadas cilindricas es:

26 - o " sinjg
= — A; - A 17
(o) =0 ; jsin(jpo) + ap—o + ;] i sin o 17)

La expresion 17 tiene varias soluciones, de modo que para efectos de este trabajo se describen los
coeficientes A; que dan solucién a la ecuacion 16. Los efectos que se toman en cuenta son: los
fenomenos de ala flexible, los torcimientos geométricos y aerodindmicos (b;) y la tasa de alabeo

(d;). Se tiene que A; es una combinacion lineal de los efectos a considerar, quedando entonces
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como:
A =aj(a—ap— &;)root — b;Q2+d;p (13)

Para obtener cada uno de los coeficientes, se utiliza la siguiente expresion:

4b j

Fy = .
Cr.clp) | sng;

19)

Esta expresion permite obtener las componentes que conforman los términos A; como se muestra

en la ecuacion 20:

n

> aFysin(e) = 1

j=1

> biFysin(p;) = w(ep;) (20)
j=1

> d;Fysin(g;) = U(p;)

Jj=1

Donde la funcién de distribucién normalizada de washout para un modelo lineal de ala recta con

cuerda variable:

sin(¢;)
) =1-— 21
w(e) 1 —(1—X)Abs(cosp;) @b
Para la funcién auxiliar de la tasa de alabeo:
V(i) = cos p; (22)
Y donde 2 es el giro del ala caracterizado por el washout total:
Q = (a(pi) — ar=0)root — ((i) — AL=0)Max (23)
Y donde: b
e d (24)
UOO
p es larazén de alabeo, medida en [2%4]
Sustituyendo la ecuacion 16 en 12, se tiene que:
[ = 20020 ) Ajsin(ji;) (25)
j=1

Finalmente, se tiene la distribucion de sustentacion para un ala rigida con cuerda variable.
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2.2.3. Efectos de ala flexible

Para efectos de la flexibilidad del ala, la expresion 18 se modifica de la siguiente manera:

Aj = CLj(Oé — g — O + e)root — bJQ + a@ (26)

Donde:

= O: es el dangulo maximo de torsion del ala

~

= 0 = Of(p); funcién auxiliar

La definicion de esta ultima funcién auxiliar y el cumplimiento de la condicion que se satisface se
expresan:

Jj=1

f(gpl) = cos <Abs(g . cos(gpi))>

27)

La figura 12 muestra la comparacién de la distribucién de la carga del modelo rigido y los efectos

de ala flexible variando los valores del dngulo de torsimiento 6.

1000

800 |

g 600 r
Z
=
S 400
= Modelo rigico
Q=2
e, =4
200+ 0, =6

- Q=¥
= By =10

Xp[m]

Figura 12: Efectos de la flexibilidad del ala. A medida que el valor del 4ngulo @ aumenta, la
magnitud de la sustentacidn local se incrementa respecto del modelo rigido.
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Gran parte del desarrollo tedrico de las ecuaciones anteriores se ha omitido, pero al lector intere-
sado, puede referirse al trabajo de W.F. Phillips [29]

2.3. Elasticidad lineal

La teoria de la elasticidad lineal se encarga de describir el comportamiento mecénico de los s6lidos
deformables sometidos a solicitaciones externas. El objetivo es determinar, para cada punto, 3

campos fisicos:

» Campo de desplazamientos: Describe el movimiento de cada particula respecto a su posicién

inicial.
» Campo de deformaciones: Cuantifica la distorsion local del material.

= Campo de esfuerzos: Fuerzas internas por unidad de area.

A lo largo de esta seccion se adoptan las hipdtesis propias de la elasticidad lineal, que delimi-
tan el marco de validez de toda la formulacion posterior. Se considera que el sélido es un medio
continuo, de modo que sus propiedades se describen mediante funciones continuas de la posicion;
homogéneo, por lo que dichas propiedades no dependen del punto considerado; e isétropo, lo que
implica que su comportamiento mecénico es independiente de la direccion. Asimismo, se asume un
comportamiento eldstico-lineal, en el que los esfuerzos y las deformaciones se relacionan lineal-
mente dentro del régimen eldstico, y la hipdtesis de pequenias deformaciones y desplazamientos,
que permite linealizar las relaciones cinematicas. Finalmente, el problema se plantea en régimen

cuasi-estdtico, despreciando los términos inerciales [30].

El comportamiento del s6lido elédstico queda completamente caracterizado por tres conjuntos de
ecuaciones que constituyen los tres ejes fundamentales de la mecanica de s6lidos deformables: las

ecuaciones de equilibrio, las condiciones de compatibilidad y las relaciones constitutivas.

2.3.1. Equilibrio: Primera ley de Cauchy

El primer eje establece las condiciones que deben satisfacer las fuerzas internas para que el sélido
se encuentre en equilibrio mecanico. Se considera un sélido en equilibrio al que se le realiza un
corte imaginario por un plano, cuya orientaciéon queda definida por su vector normal unitario 7.
Sobre la superficie expuesta se transmite una fuerza interna por unidad de area denominada vector
de traccion t™, cuyo valor depende no solo del punto considerado, sino también de la orienta-

cién del plano de corte. El teorema de Cauchy establece que esta dependencia es lineal y queda
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completamente determinada por un tensor de segundo orden, el tensor de esfuerzos o, mediante la

relacion:

(2

t"=gin; =  tM=0g".n, (28)

donde se ha empleado el convenio de suma sobre indices repetidos. Desarrollando la ecuacién 28:

L2 Osz Toy Taz Ny
by ¢ = | Tye Oyy Ty- Ny p - 29)
tZ TZZ‘ sz O-ZZ nZ

Las componentes de la diagonal del tensor 0,,, o, y 0.., representan los esfuerzos normales
que actian perpendicularmente a las caras del elemento, mientras que las componentes fuera de
la diagonal, 7;; , corresponden a los esfuerzos cortantes o tangenciales. La Figura 13 representa
graficamente los esfuerzos sobre un elemento diferencial. Fisicamente, la columna j-ésima del
tensor reune las componentes del vector de traccion que actiia sobre la cara cuya normal apunta en

la direccién j.

Oyy Y

i »
! ——> Oux A )
i |

(a) Componentes del tensor de esfuerzos (b) Tetraedro de Cauchy

Figura 13: Estado de esfuerzos en un punto material: (a) componentes del tensor de esfuerzos sobre
un elemento diferencial y (b) vector de traccion sobre un plano de corte arbitrario, segtn el teorema
de Cauchy.

El equilibrio de un elemento diferencial de volumen exige que la resultante de las fuerzas que
actian sobre él sea nula. Imponiendo el balance de la cantidad de movimiento sobre dicho elemento
y considerando las fuerzas masicas por unidad de volumen f, se obtiene la denominada primera
ley de Cauchy del movimiento. En el régimen cuasi-estitico considerado, los términos inerciales

se anulan y la expresion se reduce a su forma local [31]:
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Uji7j+fi:O < V0+f:0, (30)

donde la notacion o;; ; denota la derivada parcial de la componente o; respecto a la coordenada
x; . Desarrollada en las tres direcciones del espacio, la ecuacion 30 constituye el siguiente sistema

de ecuaciones diferenciales parciales:

00 4 N OTay N OTy
Ox dy 0z
0Tye  Ooyy 0Ty,
ox * dy * 0z

0Ty 0Ty 00,
+ 2 4

ox dy 0z

+by =0,

+b, =0, 31)

+0b,=0.

Estas tres ecuaciones expresan que, en cada punto del dominio, la variacion espacial de los esfuer-
zos internos equilibra las fuerzas masicas aplicadas. Ahora, el balance del momento angular sobre
el mismo elemento diferencial impone una condicion adicional sobre el tensor de esfuerzos. Al
exigir que la suma de momentos respecto a cualquier eje sea nula, se obtiene que las componen-
tes cortantes conjugadas son iguales, lo que se traduce en la simetria del tensor, conocida como

segunda ley de Cauchy [31]:

Oi5 = 04 - Tey = Tyzy,  Tyz = Tzyy,  Tzz = Tzz- (32)

Esta propiedad reduce de nueve a seis el nimero de componentes independientes del tensor de
esfuerzos. En los problemas planos que se abordan mds adelante, esta reduccion es aun mayor,

quedando unicamente tres componentes independientes: 0., Oyy Y Tay-

2.3.2. Compatibilidad

El segundo eje aborda la relacion entre el campo de desplazamientos y el de deformaciones, asi
como la condicidén que garantiza la consistencia entre ambos. A diferencia del equilibrio, que
constituye una condicidon de naturaleza fisica, la compatibilidad es de cardcter geométrico: asegura
que el s6lido se deforme preservando su continuidad, sin que se generen huecos ni solapamientos

en el material durante el proceso de deformacion [30].

Dado un campo de desplazamientos u(x) suficientemente regular, el campo de deformaciones aso-

ciado se obtiene por derivacion espacial. Bajo la hipdtesis de pequenias deformaciones, el tensor de
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deformaciones infinitesimales se define como la parte simétrica del gradiente de desplazamientos:

g = 5 (wij +uji) = 3 (éhj + a—@;) . 4,5€{1,2,3} (33)

Denotando por u, v y w las componentes del desplazamiento en las direcciones x, y y 2, respecti-

vamente, las seis componentes independientes del tensor de deformaciones se desarrollan como:

. _8u . _8'0 . _(9w
T — axy yy — 8?}’ zz T 827

(o o0 (o aw) _1(ou ow
STy oy 0x)’ == 9\ 82 dy v f2 T o\ 0z T )

Las componentes de la diagonal, €,,, €,y Yy €.., representan las deformaciones longitudinales o

(34)

cambios unitarios de longitud en cada direccidon, mientras que las componentes fuera de la diago-
nal, €;; con ¢ # j, corresponden a las deformaciones angulares, que cuantifican la distorsion del

angulo recto entre fibras inicialmente perpendiculares.

2.3.3. El problema inverso y las ecuaciones de compatibilidad

La obtencién de las deformaciones a partir de un campo de desplazamientos conocido, descrita
por la ecuacién (33), constituye el denominado problema directo, que siempre admite solucion.
La ecuacion (33) representa un sistema de seis ecuaciones diferenciales en derivadas parciales
(debido a la simetria del tensor) con Unicamente tres incognitas, esto es, las tres componentes
del desplazamiento. Al tratarse de un sistema sobredeterminado, su integracion solo es posible
si las componentes del campo de deformaciones satisfacen ciertas condiciones, conocidas como

ecuaciones de compatibilidad [31].

Esta situacion es andloga a la que se presenta en el célculo vectorial al estudiar la existencia de
una funcién potencial. Un campo vectorial v(x) deriva de un potencial escalar ¢ si y solo si su

rotacional es nulo:

v=Vop <= v cuya existenciaexige V X v =0. (35)

(%ci’

De manera enteramente andloga, un campo de deformaciones proviene de un campo de despla-
zamientos continuo si y solo si verifica las ecuaciones de compatibilidad de Saint-Venant, cuya

forma compacta puede expresarse como [31]:

S=V x(exV)=0, (36)
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0, en notacién indicial:
€ijkl T Eklij — Eikyjt — Ejrik = 0, i,7,k, 1 €{1,2,3}. 37

El desarrollo explicito de la expresion (36) conduce a un conjunto de seis ecuaciones escalares:

Peyy | Pea. 5 ey 0
022 oy? oydz
Pe.. | 0%epn 0%,
+ T — 0,
0x? 072 0x0z
DPepe 0%y, ey

oy? + 0x? 0x0y

0 ey, Ogyn  Oeyy 0%,y
—(—=E+ 2=+ =
ox Ox oy 0z

9, <85yZ 02y, N Gexy) D%y,

oy \ or Oy 0z ) 0x0z’

0 <85yZ N O, Gexy) 0%,

02 \ ox oy 0z ) oxdy

(38)

La Figura 14 ilustra el significado fisico de esta condicién: un campo de deformaciones compa-
tible permite que los elementos del s6lido, una vez deformados, encajen entre si, preservando la
continuidad del medio, mientras que un campo incompatible da lugar a huecos o solapamientos

carentes de sentido fisico.

Campo compatible Campo incompatible
r X cos / solapamientos
sin huecos ni solapamientos pérdida de continuidad

Figura 14: Interpretacion fisica de la compatibilidad: un campo de deformaciones compatible pre-
serva la continuidad del medio (izquierda), mientras que uno incompatible genera huecos o sola-
pamientos sin sentido fisico (derecha).

Conviene sefialar que las seis ecuaciones (38) no son mutuamente independientes. Aprovechando

la identidad del célculo vectorial segtn la cual la divergencia del rotacional de cualquier campo es

45



Facultad de Ingenieria
2.3 Elasticidad lineal Osmar Naim Corona Zamudio

idénticamente nula, se establece una relacion funcional entre ellas:
V:(VXxa)=0 — V.-§=0, (39)

lo que reduce a tres el nimero de condiciones de compatibilidad efectivamente independien-
tes [31].

Cuando un campo de deformaciones satisface las ecuaciones de compatibilidad, resulta integrable
y permite recuperar el campo de desplazamientos. No obstante, dicha recuperacion no es unica: el
campo de desplazamientos queda determinado, salvo un movimiento de solido rigido, compuesto

por una rotacion y una traslaciéon uniformes que no producen deformacion alguna:

u(x) = u(x) + Q-x+c (40)

movimiento de sélido rigido

donde €2 es un tensor de rotacion infinitesimal (antisimétrico) y ¢ un vector de traslacién, ambos
constantes. Fisicamente, esto significa que el campo de deformaciones determina la forma final
del cuerpo, pero no su posicion ni su orientacion en el espacio, las cuales quedan fijadas por las

condiciones de contorno.

Finalmente, cabe destacar una consecuencia de relevancia directa para la formulaciéon numérica que
se aborda en la seccidon siguiente. Cuando el problema se plantea en términos de desplazamientos,
es decir, tomando u como incdgnita primaria, el campo de deformaciones se obtiene por derivacion
y, en virtud de la ecuacién 33, satisface las ecuaciones de compatibilidad de manera automatica. Por
consiguiente, en una formulacion en desplazamientos como la del método del elemento finito, las
condiciones de compatibilidad no requieren imponerse de forma explicita. Estas solo constituyen
una restriccion activa en las formulaciones planteadas en términos de esfuerzos, como la que da

origen a las ecuaciones de Beltrami-Michell, que se presentan mas adelante.

2.3.4. Ley de Hooke generalizada

El tercer eje establece la relacion entre los esfuerzos y las deformaciones, incorporando el com-
portamiento mecénico del material. Mientras que el equilibrio y la compatibilidad son validos para
cualquier medio continuo independientemente de su naturaleza, la relacion constitutiva es la que
distingue a un material de otro. Para un sélido elastico-lineal, dicha relacion es la ley de Hooke

generalizada, que vincula linealmente ambos tensores [30], [31].
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2.3.5. Forma tensorial general

En su expresion més general, la ley de Hooke establece una relacion lineal entre los tensores de
esfuerzos y de deformaciones por medio de un tensor de cuarto orden, denominado tensor de

elasticidad o tensor constitutivo Cij:
045 = Uijkl €ki- (41)

En principio, el tensor C;; posee 3* = 81 componentes. Sin embargo, las simetrias de los tensores
de esfuerzos y de deformaciones, junto con la existencia de una funcion de energia de deformacion,
reducen el nimero de constantes elédsticas independientes a 21, valor que corresponde al material

anisotropo mas general [30].

Bajo la hipétesis de isotropia adoptada en este trabajo, las propiedades del material son indepen-
dientes de la direccidn, lo que reduce el niimero de constantes eldsticas independientes a dnica-
mente dos. Empleando las constantes de Lamé, \ y p, la ley de Hooke generalizada se expresa de
forma compacta como:

Oij = NEk Oij + 24 €45, 42)

donde 9;; es la delta de Kronecker, e, = €35 + €4y + €. representa la deformacion volumétrica y
las constantes de Lamé se relacionan con el médulo de elasticidad F 'y el coeficiente de Poisson v

mediante:
Ev FE

Mroaowy POy @

siendo p equivalente al mddulo de rigidez a corte GG. Al invertir la relacion (42), se obtienen las

deformaciones en funcion de los esfuerzos:

1+v v
€ij = T Oij — Eo'kk 5ij, (44)

que, desarrollada en componentes, da lugar a las seis relaciones de la ley de Hooke generalizada

para un material is6tropo:

1 1+v

Exax = E [Uxx - V(Uyy + Uzz)] y ECay = T Txy,
1 1+ v

fw =% oy — V(0w + 022)], Eyz = — T (45)
1 1+v

Ezz = E [Uzz - V(sz + Uyy)] y Exz = E Trz-

Estas expresiones son validas siempre que la magnitud de las solicitaciones no exceda el limite de

proporcionalidad del material. Para su implementacion en el método del elemento finito, resulta
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conveniente expresar la ley de Hooke en notacion matricial. Agrupando las componentes indepen-
dientes de los tensores de esfuerzos y de deformaciones en sendos vectores, esto es, la notaciéon de
Voigt, la relacion constitutiva adopta la forma:

( ) B T

fo l—v v v 0 0 0 Exx

Oyy v 1—v 0 0 0 Eyy

O, E v v 1—v 0 0 0 €.z
> - 1—2v ) (46)

Ty (1 +_V)<1'_ 2V) 0 0 0 9 0 0 Yoy

Tyz 0 0 0 0 1’22” 0 Vyz

(| T ) L0 0 0 0 0 =21 e
0, de manera abreviada:

{o} = [D]{e}, (47)

donde [D] es la matriz constitutiva del material. Conviene precisar que, en esta notacion, el vector
de deformaciones emplea las deformaciones angulares ingenieriles v;;, relacionadas con las com-

ponentes tensoriales mediante ;; = 2¢;;. Esta convencion es la habitual en la formulacion del

1-2v
2

deformacion por cortante. La matriz constitutiva [ D] constituye uno de los elementos centrales en

método del elemento finito y explica la aparicion del factor en los términos asociados a la

la construccién de la matriz de rigidez, como se detalla en la seccidn siguiente.

2.3.6. Simplificacion plana

El planteamiento general de la elasticidad lineal conduce a un sistema de ecuaciones diferenciales
en tres dimensiones cuya resolucion analitica resulta, en la mayoria de los casos, inabordable.
No obstante, bajo determinadas condiciones geométricas y de carga, un problema tridimensional
puede reducirse a uno bidimensional sin pérdida de rigor. Conviene subrayar que la elasticidad
plana no constituye una idealizacion restringida a cuerpos genuinamente bidimensionales, sino
una simplificacién aplicable a numerosos problemas tridimensionales en los que la geometria y
las solicitaciones presentan ciertas regularidades [30]. Se distinguen dos esquemas, mutuamente

excluyentes, segun cudles componentes se anulen en la direccién perpendicular al plano de andlisis.

2.3.7. Esfuerzo plano

El estado de esfuerzo plano se presenta en cuerpos delgados, en los que el espesor es considerable-
mente menor que las dimensiones en el plano, cargados inicamente en dicho plano y con sus caras

mayores libres de solicitaciones. Bajo estas condiciones, las componentes de esfuerzo asociadas a

48



Facultad de Ingenieria
2.3 Elasticidad lineal Osmar Naim Corona Zamudio

la direccion del espesor se anulan:
Orz = Taz = Tyz = 07 €zz 7& 0. (48)
Es importante notar que la deformacion en la direccién del espesor no es nula, sino que se recupera

a partir de las componentes en el plano mediante:

1%
Ezz = _E(Uxx + Uyy)~ (49)

La relacion constitutiva se reduce, entonces, a una forma que involucra tnicamente las tres com-

ponentes de esfuerzo en el plano, con matriz constitutiva:

1 v 0
E
[D]esf. plano — ﬁ v 1 0 . (50)
v 00 1—v
2

2.3.8. Deformacion plana

El estado de deformacioén plana, por el contrario, es propio de cuerpos prismaticos de gran longitud
en una direccidn, cuya geometria y carga permanecen invariantes a lo largo de ella, y cuyos extre-
mos se encuentran impedidos de desplazarse axialmente. En este caso, se anulan las deformaciones

asociadas a dicha direccion:

€22 = Yoz = Yyz = 0, 02y = V(04 + 0yy) # 0. (51

A diferencia del esfuerzo plano, ahora es el esfuerzo en la direccién perpendicular el que no se anu-
la, como consecuencia del confinamiento que impide la deformacién en esa direccion. La matriz

constitutiva correspondiente es:

1—v v 0
E
[D]def. plana — v L—v 0 . (52)
1+ )1 - 2v) y
0 0 5

La Tabla 4 resume las diferencias entre ambos esquemas.
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Tabla 4: Comparacion entre los estados de esfuerzo plano y deformacion plana.

Caracteristica Esfuerzo plano Deformacion plana
Geometria tipica Cuerpo delgado Cuerpo prismético largo
Condicion impuesta 0., = 7,, =7, =0 €., = V5. = V7. =0
Componente nonula ¢, # 0 0., # 0
Ejemplo Placa, lamina, costilla Presa, tanel, tuberia

Esfuerzo plano Deformacion plana

\
e é_

/@;e

0,,=0,¢e,, #0 €::=0,0.,#0

V<d
T t pequeno

Figura 15: Esquemas representativos de los estados planos: esfuerzo plano en un cuerpo delgado
cargado en su plano (izquierda) y deformacion plana en un cuerpo prismdtico de gran longitud
(derecha).

2.3.9. Métodos aproximados de solucion

Una vez establecidos los tres ejes del problema elastico, su combinacion permite plantear las ecua-

ciones de gobierno. En la formulacién en esfuerzos, las componentes del tensor de esfuerzos se

adoptan como incégnitas primarias, lo que obliga a imponer explicitamente la condicién de com-

patibilidad, expresandola en términos de esfuerzos mediante las relaciones constitutivas. En el caso

plano, de las seis ecuaciones de compatibilidad de Saint-Venant subsiste una sola:
Pere | O%eyy Oeqy

oy? Ox? Oxdy

(53)

Sustituyendo en ella las relaciones constitutivas y empleando las ecuaciones de equilibrio para
eliminar los términos de cortante, se obtiene una ecuacién de gobierno expresada Unicamente en
términos de los esfuerzos. Para el estado de esfuerzo plano, dicha ecuacién, conocida como la
formulacién de Beltrami-Michell, resulta [30]:

V3 (0pp +0yy) = —(14+1v)V - f, (54)
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mientras que para el estado de deformacion plana se obtiene una expresion andloga, diferenciada

Unicamente por la constante que afecta a las fuerzas mésicas:

1
1—v

2 —
V(040 + 0yy) = — v-f. (55)
En ausencia de fuerzas mdsicas, ambos casos convergen a una misma ecuacion, segtn la cual la

suma de los esfuerzos normales en el plano constituye una funcién armoénica:
2
V¥ (0pe + 0yy) = 0. (56)

Este resultado da pie al método clasico de resolucién de problemas planos basado en la funcién de
esfuerzos de Airy, en el que las componentes de esfuerzo se derivan de una tnica funcién potencial
¢(z,y) que satisface idénticamente el equilibrio y cuya condicién de compatibilidad se traduce
en la ecuacién biarménica V4¢ = 0. Mediante este procedimiento es posible obtener soluciones

analiticas cerradas para geometrias y condiciones de frontera sencillas [32].

Sin embargo, la geometria compleja de una estructura alar, junto con la distribucién no uniforme de
las cargas aerodinamicas y las condiciones de frontera reales del problema, impiden la obtencién
de una solucidn analitica por esta via. Ante tal complejidad, se recurre a los métodos aproximados
de solucidn, entre los que se encuentran los métodos variacionales y energéticos. El método del
elemento finito, desarrollado en la seccion siguiente, constituye uno de estos métodos aproxima-
dos: proporciona una solucién aproximada del problema eldstico que adquiere cardcter numérico
cuando las condiciones de frontera y de carga se especifican como valores conocidos en puntos

concretos del dominio discretizado.

2.4. Meétodo del elemento finito

En la seccion anterior se establecié que el comportamiento del sélido eldstico queda gobernado
por un sistema de ecuaciones diferenciales en derivadas parciales, cuya resolucion analitica resulta
inviable para geometrias y condiciones de frontera arbitrarias, como las que presenta una estructura
alar. Ante esta limitacion, se recurre al método del elemento finito, una técnica que proporciona
una solucién aproximada del problema mediante la discretizacién del dominio continuo en un
conjunto finito de subdominios, denominados elementos que van conectados entre si a través de

puntos llamados nodos [33].

La idea fundamental consiste en transformar un problema continuo, con infinitos grados de liber-
tad, en un problema discreto con un nimero finito de incognitas asociadas a los nodos. Dentro
de cada elemento, la variable de campo —en este caso el desplazamiento— se aproxima median-
te funciones de interpolacién, de modo que el problema se reduce a la resolucién de un sistema

51



Facultad de Ingenieria
2.4 Método del elemento finito Osmar Naim Corona Zamudio

algebraico de ecuaciones. En la practica, la aplicacion del método sigue una secuencia de etapas
bien definida que abarca desde el preprocesamiento —discretizacion del dominio y definicion de la
malla— hasta el postprocesamiento e interpretacién de los resultados, pasando por el ensamblaje

y la solucidn del sistema global. Dicha secuencia se ilustra en la Figura 16.

En este trabajo, el método se desarrolla primero en su formulacion estética, a partir del método
de los residuos ponderados de Galerkin, para extenderse al andlisis dindmico, necesario para el

estudio de la respuesta en frecuencia de la estructura.

Analisis FEM

PROCESO
® Ensamble
® Condiciones
de frontera
® Solucién
PREPROCESO pﬁ&’;lgo
® Discretizacién
s mallado L4 RES.UHB_c'los
® Formulacion * Validacién
MALLA M
e Andlisis de
sensibilidad
de malla

Figura 16: Metodologia de anélisis FEM

2.4.1. Funciones de forma

Dentro de cada elemento, el campo de desplazamientos se aproxima a partir de sus valores en los
nodos mediante un conjunto de funciones de interpolacion, denominadas funciones de forma. Para

un elemento de n nodos, dicha aproximacion se expresa como [33]:
u'(s) = ZNi(s) u; = N @, (57)
i=1

donde N;(s) son las funciones de forma, N el vector que las agrupa y i el vector de desplazamien-
tos nodales. Las funciones de forma se obtienen a partir de una interpolacion polindmica cuyo gra-
do depende del nimero de nodos del elemento, y satisfacen el criterio de unicidad ;. , N;(s) = 1,
que les permite representar un desplazamiento de cuerpo rigido.
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A partir de esta aproximacion, las deformaciones se obtienen aplicando el operador diferencial L
sobre las funciones de forma, lo que define la matriz deformacién-desplazamiento B; introducien-
do ademads la relacion constitutiva, los esfuerzos quedan expresados en funcién de los desplaza-
mientos nodales:

£=Bua, B=LNT, =DBa. (58)

Estas relaciones, junto con los operadores B y D establecidos en las Secciones 2.3.2 y 2.3.4,

constituyen la base para la formulacion de la matriz de rigidez mediante el método de Galerkin.

2.4.2. El método de Galerkin

Para plantear el sistema de ecuaciones del elemento finito se emplea el método de los residuos
ponderados de Galerkin. Frente a las formulaciones energéticas, que requieren la existencia previa
de un funcional, el método de Galerkin parte directamente de la ecuacion diferencial de gobierno,
lo que le otorga mayor generalidad [34]. La formulacidon se plantea sobre la ecuacion de equilibrio
eléstico establecida en la Seccién 2.3.1, que constituye la forma fuerte del problema:

Vio+f=0 en(. (59)

Dado que la solucién aproximada no satisface exactamente la expresion (59), se genera un residuo.
El método de Galerkin exige que la proyeccion de dicho residuo sobre un conjunto de funciones

de ponderacion w —elegidas iguales a las funciones de forma— sea nula sobre el dominio:

/wT(V-a+f)dQ=o. (60)
Q

Aplicando integracion por partes sobre el término que contiene la divergencia de los esfuerzos,
se reduce el orden de derivacién y se incorporan de forma natural las condiciones de frontera
asociadas a las tracciones aplicadas. Se obtiene asi la forma débil del problema, equivalente al

principio de los trabajos virtuales:
/ sel o dQ = / sul fdQ+ [ oul tdl, (61)
Q Q I

donde el primer miembro representa el trabajo virtual interno y el segundo, el trabajo virtual de las

fuerzas masicas f y de las tracciones t aplicadas sobre la frontera I';.

Introduciendo la aproximacion del campo de desplazamientos mediante las funciones de forma y
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las relaciones definidas en la Seccién 2.4.1,
u~ NTu, e = Bu®, o =D Bu’, (62)

y sustituyéndolas en la forma débil (61), se llega al sistema de ecuaciones del elemento, en el que

se identifica la matriz de rigidez elemental:

K© _/ BT D BdS, K°u® = F°. (63)

La expresion (63) constituye el resultado central de la formulacidn, al vincular las propiedades del
material, contenidas en la matriz constitutiva D, con la geometria de la interpolacion, contenida en

la matriz deformacién-desplazamiento B.

2.4.3. Particularizacion al estado plano

Conforme a la reduccion a un estado plano justificada en la Seccién 2.3.7, la integracion sobre el
volumen del elemento se simplifica al producto del espesor ¢, constante, por la integral sobre el

area del elemento:

K=t / BT D BA, 64)

donde la matriz constitutiva D corresponde a la del estado de esfuerzo plano y la matriz deforma-
cién-desplazamiento, para un elemento de funciones de forma V;(z, y), adopta la forma:

ON1 ONo
ox 0 ox 0

B=|o 2 o % .. (65)

ON1 9Ny 9Nz ON»
dy ox oy oz
Cada par de columnas de B corresponde a un nodo del elemento, y sus tres filas reproducen la

estructura del vector de deformaciones en el plano, {€,., €y, Yy }-

2.4.4. Ensamblaje y condiciones de frontera

Una vez obtenida la matriz de rigidez de cada elemento, el comportamiento global de la estruc-
tura se construye combinando las contribuciones de todos los elementos en un tnico sistema de
ecuaciones. Este proceso, denominado ensamblaje, se fundamenta en la conectividad de la malla,
esto es, en la correspondencia entre los grados de libertad locales de cada elemento y los grados de

libertad globales de la estructura, de modo que las contribuciones de los elementos que comparten
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un mismo nodo se superponen [34]:
K=|JE° F=JF, (66)
e=1 e=1

donde n, es el nimero de elementos y el operador | denota el ensamblaje sobre los grados de
libertad compartidos. El resultado es el sistema global de ecuaciones que gobierna el problema
estatico:

Ku=F. (67)

El sistema (67) no admite solucién tnica hasta imponer las condiciones de frontera, que eliminan el
movimiento de sélido rigido y reflejan las restricciones fisicas del problema. Estas se clasifican en
dos tipos [34]: las condiciones esenciales o de Dirichlet, que prescriben valores de desplazamiento
en determinados grados de libertad —como el empotramiento en la raiz del ala—, y las condiciones
naturales o de Neumann, que prescriben fuerzas o tracciones aplicadas sobre la frontera. Una vez
impuestas, el sistema queda determinado y su resolucion proporciona los desplazamientos nodales,
a partir de los cuales se recuperan las deformaciones y los esfuerzos en todo el dominio mediante

las relaciones (62).

2.4.5. Formulacion dinamica

La formulacion desarrollada hasta este punto corresponde al problema estatico, en el que las cargas
se aplican de forma gradual y se desprecian los efectos inerciales. Sin embargo, para los objetivos
de la validacion dindmico-estructural del ala, se requiere considerar su comportamiento dindmico,
en el que las cargas varian en el tiempo y la inercia del material adquiere relevancia. Para ello se
retoma la ecuacion de equilibrio, ahora en su forma dindmica, incorporando el término inercial de

acuerdo con el principio de d’ Alembert [34]:
V.o+ f=pu, (63)

donde p es la densidad del material y u el campo de aceleraciones. Al aplicar el procedimiento de
Galerkin sobre esta ecuacion, de manera andloga al caso estdtico, el término inercial da lugar a la

matriz de masa del elemento:
Me :/ p N N7 dQ. (69)

Tras el ensamblaje de las contribuciones de todos los elementos, e incorporando un término de

amortiguamiento que representa la disipacion de energia del sistema, se obtiene la ecuacion de
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movimiento semidiscreta que gobierna la dindmica de la estructura:
Mu+Cu+ Ku=F(t), (70)

donde M, C'y K son las matrices globales de masa, amortiguamiento y rigidez, respectivamente,
y F(t) es el vector de cargas dependiente del tiempo. La matriz de amortiguamiento C' suele
construirse mediante el modelo de amortiguamiento proporcional de Rayleigh, expresandola como
una combinacion lineal de las matrices de masa y rigidez [34]. La ecuacidn (70) constituye el marco
general del andlisis dindmico; los distintos tipos de andlisis se obtienen segun la naturaleza de la

carga F'(t) y de los términos que se conserven.

El caso mas fundamental se obtiene al considerar la vibracion libre del sistema, sin cargas externas
ni amortiguamiento. La ecuacién de movimiento se reduce entonces a un problema de valores
propios, cuya solucion proporciona las frecuencias naturales w; y los modos de vibracion ¢, de la
estructura:

Mi+Ku=0 = (K-w/M)gp,=0. (71)

Este analisis, conocido como andlisis modal, caracteriza las propiedades dindmicas intrinsecas de
la estructura y constituye el punto de partida para el estudio de su respuesta ante excitaciones

dinamicas.

2.4.6. Analisis de respuesta en frecuencia

El anélisis de respuesta en frecuencia estudia el comportamiento de la estructura en estado estacio-
nario cuando se somete a una excitacion armonica sostenida. Su finalidad es determinar como varia
la amplitud de la respuesta en funcion de la frecuencia de excitacion, identificando las frecuencias

a las que la estructura experimenta amplificaciones significativas [34].

Cuando la carga aplicada es arménica, de la forma F(t) = F\ e’, con € la frecuencia de excita-
cion, la respuesta del sistema en estado estacionario es también armonica y de la misma frecuencia,
u(t) = U(Q) ¥, Sustituyendo estas expresiones en la ecuacion de movimiento (70), las deriva-
das temporales se transforman en factores algebraicos y el problema diferencial se reduce a un

sistema algebraico dependiente de la frecuencia:
(K- QM +iQC) U(Q) = Fy, (72)

cuya solucion, para cada valor de la frecuencia de excitacion, proporciona la amplitud compleja de
la respuesta:
UQ) = (K—-0?M+iQC) " F,. (73)
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El carcter complejo de U (£2) recoge tanto la amplitud como el desfase de la respuesta respecto
a la excitacion. Evaluando la expresion (73) a lo largo de un rango de frecuencias, se obtiene la
curva de respuesta en frecuencia (diagrama de Bode), que es el principal resultado del anélisis. En
dicha curva, las frecuencias de excitacién que coinciden con las frecuencias naturales obtenidas en
el andlisis modal se manifiestan como picos de amplitud, que corresponden a las condiciones de
resonancia. De ahi la importancia del anélisis modal como paso previo, al indicar las frecuencias
en torno a las cuales la respuesta estructural resulta critica. La interpretacion de estos resultados
permite verificar que, dentro del rango de frecuencias de operacion de la estructura, no se presenten

condiciones de resonancia que comprometan su integridad estructural.

2.5. Optimizacion estructural evolutiva

Este concepto se introdujo en el capitulo anterior, como parte de las herramientas con las que se
puede reducir la densidad estructural. Ahora, el enfoque de este capitulo es desglosar tedricamente
el modo en el que funciona la optimizacidn estructural evolutiva, tomando en cuenta restricciones

de rigidez.

La optimizacion estructural estd destinada a determinar una mejor distribucion del material dentro
de un dominio estructural, de modo que satisfaga ciertas restricciones, mismas que pueden ser de
rigidez o de resistencia, a la par que se minimiza o maximiza una funcién objetivo, que puede ser la
masa de la estructura, por ejemplo. La optimizacién topoldgica evolutiva representa una metodo-
logia eficiente e incluso conceptualmente simple que permite obtener configuraciones estructurales

Optimas.

Un signo que representa una potencial falla estructural para un sistema mecanico dado son valores
excesivos de esfuerzo. De forma inversa, un claro signo de que un modelo es ineficiente son valores
muy bajos de esfuerzo a lo largo de la estructura. La distribucién de esfuerzo es lo que determina
el criterio de rechazo de material que mas adelante se abordard, ya que considera aquellas zonas
con un valor muy bajo de esfuerzo local como innecesarias, de modo que las elimina y desarrolla
una estructura que permita una mejor distribucion de esfuerzo, de manera que el disefio se vuelva

mas uniforme.

En general, un problema de optimizacién estructural se formula:
Minimizar f(x) (74)
donde la funcién anterior se encuentra sujeta a la restriccion:

gi(x) <0 (75)
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Donde:

= f(z): funcién objetivo
= g;(z): representa las restricciones

= 7: Corresponde al conjunto de las variables de disefio

Dichas varibles de disefio pueden representar diferentes aspectos del sistema estructural esto abre
entonces, la posibilidad de plantear distintos tipos de problemas de optimizacion. Existen 3 cate-
gorias distintas, tal como se revisé en el capitulo anterior, de modo que el enfoque de esta seccion
corresponde con la optimizacién topoldgica.

2.5.1. Optimizacion topologica

En los problemas a resolver de esta naturaleza, el objetivo se centra en determinar cémo va a dis-
tribuirse el material bajo un dominio estructural previamente definido, es decir, donde si habra
material y en dénde no habra. Como condicién inicial, el dominio estructural estd completamente
definido de material de modo que el proceso de optimizacion se encarga de eliminar gradualmente
aquellas regiones cuya concentracion de esfuerzo local es minima, teniendo entonces una contri-

bucién minima al desempefio estructural.

Este tipo de optimizacion es muy util en las primeras etapas de disefio conceptual, ya que permite
generar configuraciones estructurales eficientes sin imponer restricciones geométricas demasiado
estrictas. De modo que, su resolucién implica la aparicion de métodos numéricos, siendo el método
del elemento finito el método predilecto para evaluar el comportamiento estructural del dominio

para diferentes configuraciones de distribucién del material.

2.5.2. Principio del método ESO

El método de optimizacion estructural evolutiva (ESO) por sus siglas en inglés, estd basado en
un principio simple: eliminar de forma progresiva el material que resulta ineficiente dentro del
dominio estructural. Dicho proceso es de naturaleza iterativa, de acuerdo con Y. M. Xie [27], el

proceso consta de las siguientes etapas:

Analisis estructural con FEM

Evaluacion del desempefio individual de los elementos
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Identificacion de elementos ineficientes
Eliminacién de los elementos
Actualizacion del modelo estructural

Repeticion hasta satisfacer el criterio de rechazo

Asi, este proceso evolutivo conduce a una geometria optimizada.

2.5.3. Criterio de eliminacion del material

El criterio empleado para determinar la distribucion del material a lo largo del dominio esta ba-
sado en la distribucion de esfuerzos sobre los elementos que conforman la estructura. El criterio
funciona de modo que se compara el valor obtenido del esfuerzo de Von Mises de cada elemen-
to estructural con el valor maximo permisible, siendo entonces que, si se satisface la siguiente
condicidn, dichos elementos se eliminan de la estructura:

O.VM

< < RE (76)

Donde: RR; es la tasa de rechazo

De modo que el proceso de andlisis FEM vy la eliminacion de elementos se repite hasta que se
alcanza un comportamiento estable. De modo que se introduce una tasa evolutiva ER y se anade

a la expresion de la tasa de rechazo como sigue:
RR;+1 = RR; + ER,Vi=1,2,3,4, ... 77)

De modo que se repite la iteracion para cada valor de la tasa de rechazo hasta que se satisface la
funcion. Es necesario mencionar que el usuario define el valor de dicha tasa evolutiva y del valor

inicial de la tasa de rechazo, es decir, R Ry como parte del setup para el proceso de optimizacion.

2.5.4. ESO para varias cargas

Muchas estructuras estan sujetas a distintas cargas mecanicas a lo largo del tiempo. De modo que
las estructuras deben disenarse para soportar las distintas cargas que se aplican. Por ejemplo, un
avion estd sujeto a la distribucién de cargas debida a la distribucién de presion ocasionada por el
aire, pero en otro caso la distribucion cambia a la solicitacion proveniente del tren de aterrizaje
cuando se encuentra en tierra.
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El anélisis FEM de estructuras sujetas a diversas cargas aplicadas no es mas complejo que su
homoélogo sujeto a una carga. De modo que el procedimiento ESO descrito en la seccién anterior

se aplica de la misma forma para casos sujetos a varias cargas sobre la estructura.

2.5.5. Estructuras con restriccion de rigidez

La rigidez es uno de los factores mds criticos para tomar en cuenta en el disefio de estructuras.
Siempre se debe de cumplir que la estructura tenga la rigidez suficiente, de modo que la deflexion
maxima esté dentro de los limites permitidos. La ecuacién 67, presentada en la seccidn anterior,

nos relaciona la matriz de rigidez, con las solicitaciones mecanicas. Ahora, se define la energia de

=3} ()

La ecuacion 78 se expresa como el inverso de la rigidez, conocido como compliance. Considerando

deformacion como sigue:

entonces eliminar el i-ésimo elemento, la matriz de rigidez cambia como sigue:
A[K] = [K"] - [K] = —[K"] (79)

Donde [K*] es la matriz de rigidez de la estructura resultante y [K’| es la matriz de rigidez del
i-ésimo elemento. Es importante recalcar que al eliminar elementos en la estructura, el vector de
fuerzas {F } se mantiene sin cambios. Esto lleva a la expresion del cambio del vector de despla-

zamiento como sigue:

{Au} — _[K]"'[AK] {u} (80)
Sustituyendo las ecuaciones 79 y 80 en 78 se tiene:
AC = —% {F}T (K] AK] {u} - % {u}T (K] {u} 81)

donde {ul} es el vector de desplazamiento del i-ésimo elemento. Entonces, se define el niimero

= % {u}T (K] {u} (82)

Dicho valor indica el cambio de la energia de deformacion al ir eliminando elementos durante

sensitivo:

el proceso iterativo. Se establece que el objetivo de optmizacion es obtener una estructura mas
ligera pero lo suficientemente rigida para no fallar con las solicitaciones mecdnicas, la siguiente

expresion define dicho objetivo:
c<cr (83)
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Donde C* es el limite preescrito de C'. Para alcanzar el objetivo de optimizacidn, conviene eliminar
aquellos elementos que tengan los valores mds bajos de «;, de modo que el incremento de C' es

minimo.

El procedimiento recomendado para este tipo de problemas es:

Discretizacion del dominio

Resolver la ecuacion de equilibrio estético (67)

Calcular el nimero sensitivo (c;)

Eliminar elementos con valores sensitivos muy bajos.

Iterar de 2-4 hasta que deje de satisfacerse la condicion 83

Es importante mencionar que la cantidad de elementos a eliminar en cada iteracion esta sujeta al
valor de la fasa de eliminacion de elementos , la cual esta definida como la cantidad de elementos

a remover entre la cantidad inicial de elementos.
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3. Optimizacion y adecuacion de elementos estructurales

Este capitulo constara de distintas secciones. La primera corresponde al planteamiento de los re-
querimientos de este trabajo, asi como al disefio de la estructura alar. Se revisa el dimensionamiento
geométrico inicial del ala, la seleccidn y caracterizacion de los 4 perfiles, incluyendo una breve jus-
tificacién de por qué cuenta con perfiles distintos. Se presenta la geometria final para ser sometida
a las iteraciones de optimizacion. La segunda seccion consta de la obtencion de la distribucion
de sustentacion en la estructura alar y el set-up inicial del andlisis estatico estructural previo a la

optimizacion.

La tercera seccion se enfoca en el andlisis de sensibilidad de malla para definir el tamafio de ele-
mento 6ptimo, asegurando resultados coherentes, y se visualizan los resultados del andlisis estético.
Finalmente, la ultima seccion corresponde a la revision de las iteraciones y la adecuacion de los
elementos estructurales, tomando en cuenta las restricciones de manufactura y culminando con la

presentacion de la geometria optimizada.

3.1. Requerimientos y especificaciones

Es momento de definir los requerimientos y las especificaciones objetivas con las que se trabajara
en el presente proyecto. Se trata de una aeronave de fuselaje ancho; de este tipo existen varios en
la industria, por lo que es pertinente hacer un comparativo entre el Boeing 787 Dreamliner y el
Boeing 777X. Son 2 aeronaves modernas, la primera con poco mds de 10 afios en el mercado y
la segunda se encuentra en proceso de certificacion para su posterior entrada en servicio [13]. La
tabla 5 resume los datos relevantes del Boeing 787 y la tabla 6 del Boeing 777X.

De las tablas 5 y 6, se tienen cambios sutiles en cuanto a las medidas de la longitud, altura y
envergadura de las dos aeronaves en cuestion, de modo que la semiala para el disefio propuesto
contard con medidas similares. Ahora bien, se determinard que la aeronave tendrd un peso maxi-
mo de despegue de 355 toneladas. Con base en ese requerimiento, se hardn los cdlculos para el

dimensionamiento geométrico de la estructura.

En cuanto a los materiales utilizados, s6lo se ocuparan las aleaciones metalicas debido a su simpli-
ficacion, ya que son materiales isotropicos. Los materiales compuestos se dejardn para un trabajo
futuro. El factor de seguridad con el que se realizardn los disefios iniciales serd el minimo permiti-
do en la industria aerondutica, que es de 1.5 de acuerdo con las regulaciones de la FAA [38], siendo

uno de los objetivos de la optimizacién mejorarlo.

Los métodos de manufactura serdn una restriccion; es decir, se adecuard la geometria de los acos-

tillados para asegurar que dichos elementos se puedan manufacturar de acuerdo con los estandares
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Tabla 5: Datos principales del Boeing 787 Dreamliner.

Parametro Descripcion Fuente

Longitud 68 m The Boeing Company®
[18]

Envergadura 60m The Boeing Company®

Altura 17m The Boeing Company®
[18]

Motor GEnX-1B / Trent 1000 The Boeing Company®
[18]

MTOW 254000 kg The Boeing Company®
[18]

Max Landing Weight 201 839kg Lissys LTD® [35]

Peso seco 134030.6 kg Lissys LTD® [35]

Velocidad méaxima 956kmh™! Lissys LTD® [35]

Velocidad crucero 903 kmh™! Lissys LTD® [35]

Distancia de despegue 2865.12m Lissys LTD® [35]

Distancia de aterrizaje 1737.36 m Lissys LTD® [35]

Aspect Ratio 9.59 The Boeing Company®
[18]

Angulo de ala 32.2° The Boeing Company®
[18]

Superficie alar 377 m? The Boeing Company®
[18]

de la industria. En la tabla 7, se colocan los requerimientos y restricciones:

Tabla 7: Requerimientos y restricciones generales.

Aspecto Descripcion

MTOW Debera elevar una aeronave de 351t
FS minimo 1.5

Materiales Aleaciones de aluminio
Manufactura Web plates en las costillas

Peso maximo de estructura final 25t

3.2. Dimensionamiento geométrico

De la primera seccidn, en la Tabla 7 se estableci6 que la estructura alar debe ser capaz de sustentar
una aeronave con un MTOW de 355t y un taper ratio mdximo de 0.15. Estos valores se sustentan

en la informacion recopilada de las aeronaves de referencia presentada previamente. EIl MTOW
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Tabla 6: Datos principales del Boeing 777X.

Parametro Descripcion Fuente

Longitud 76.72m The Boeing Company®
[36]

Envergadura 71.75 m (extendidas) The Boeing Company®
[36]

64.85 m (retraidas) The Boeing Company®

[36]

Altura 19.68 m The Boeing Company®
[36]

Motor GE9X GE Aerospace® [37]

MTOW 351521.7kg Lissys LTD® [35]

Peso seco 181430.6 kg Lissys LTD® [35]

Velocidad maxima N/A -

Velocidad crucero N/A -

Distancia de despegue N/A -

Distancia de aterrizaje N/A -

Aspect Ratio 9.96 Lissys LTD® [35]

Angulo de ala N/A -

Superficie alar 516.7 m? The Boeing Company®
[36]

adoptado es consistente con el de la familia Boeing 777, cuyos pesos méaximos de despegue se
sitian entre las 352t a 365 t, resultando representativo de la categoria de fuselaje ancho conside-
rada. Por su parte, el taper ratio se establece tomando como base el valor de 0.11 reportado para
alas de alto alargamiento de estas aeronaves [39]; se adopta un valor ligeramente superior, 0.15,
bajo un criterio conservador, ya que un taper ratio mayor incrementa la cuerda en la region de la
punta, lo que favorece la integracion estructural de los acostillados a costa de un ligero alejamiento
de la distribucion de sustentacion eliptica ideal. Definidos estos requerimientos, se establecen los

siguientes valores para el disefo:

Amaz = 15%

(84)
¢, = 11.869[m]

Con los valores anteriores, serd posible determinar valores iniciales de la longitud de la enverga-
dura, semi envergadura, la superficie alar, el aspect ratio y por ende, se determina la funcién de la
cuerda variable a lo largo de la envergadura, que es la ecuacién 4 sustituyendo los valores antes

mencionados.

Ahora, para determinar la envergadura, se emplea la ecuacion 5, reordenando, se puede calcular
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una superficie alar inicial. con esto se obtiene el valor de la envergadura. Se seleccionaron 4 perfiles
alares distintos debido a que se busca un comportamiento de distribucién de sustentacion eliptico
mds suave, aunado a facilitar el comportamiento estructural descrito en el capitulo 1, respecto a las

torsiones geométricas y aerodindmicas.

Los perfiles seleccionados son los de la familia BAC##4, ya que tienen una relacioén aceptable
entre generacion de sustentacion y arrastre. Dichos perfiles ya han sido caracterizados en tiineles de
viento, de modo que se recuperan las gréficas caracterizadas que relacionan o — ¢; para obtener la
pendiente (C'r,) y la ordenada al origen («r;—g) [40]. Estos datos son relevantes para la distribucién

de sustentacion mediante la solucién de Phillips.

Figura 17: Perfiles alares seleccionados a lo largo de la semienvergadura. Noétese la diferencia de
los espesores del perfil para lograr un torcimiento. [40]

La figura 17 muestra el cambio en la forma de los 4 perfiles, de modo que se logra un torcimiento

aerodinamico. En la Tabla 8 se tienen los valores obtenidos de las curvas de cada uno de los perfiles:
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Tabla 8: Caracterizacién de los cuatro perfiles.

Perfil C  [1/rad] op—¢ [rad]

BAC449  6.20387  -0.0212529
BAC450 6.46152  -0.0208956
BAC451 6.09144  -0.0223237
BAC442  6.09086  —0.026 1284

Transformando el valor de (;_ del primer perfil en radianes y sustituyendo en la ecuacién 5 se

tiene: 2(3.44 x 10°[N
_ k( A4 x 10°[N]) = 671[m?] (85)
1.225[24](278%[%])(0.10829)
Se obtiene la envergadura con la expresion:
S 671[m?]
o = T186opm] ~ 203m! (86)

De modo que, el valor del fuselaje del B787 es de 5.75[m], el valor inicial de la envergadura y semi

envergadura €S:

b = 50.78[m]
b
> = 25.39[m]
¢, = 11.869[m] (87)
A=15%
cocp = 1.78[m)]

La ecuacion 87 muestra también los valores minimos con las que se debe disefiar la estructura.
Contara con 14 acostillados, 2 largueros y 3 larguerillos que conforman la caja alar. A continuacion,
se detalla el dimensionamiento minimo para las almas de los largueros.

3.2.1. Largueros

Los largueros contaran con una seccidn transversal tipo I, ya que esta geometria proporciona una
alta relacion rigidez-peso al concentrar el material en las tapas del larguero, incrementando el mo-
mento de inercia y mejorando la resistencia a flexion, mientras que el alma resiste principalmente
los esfuerzos cortantes [26]. En la Figura 18 se detalla la nomenclatura de cada elemento que

compone la seccion. Para el anélisis estructural, los largueros se idealizan como vigas en voladizo
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(cantilever), bajo las siguientes premisas:

= Se asume distribucion de sustentacion eliptica.
= Se emplea factor de carga maximo

= Un factor de seguridad minimo permitido en aeronautica.

LY i

™ I Ik‘

(2)

7
NN NN,

6 —— 0 - ...
) 1,% 8 =26.5666 [m)

—
t.

Figura 18: Geometria del perfil y nomenclatura empleada para los cdlculos consecuentes.

Para obtener el momento total que debe resistir el larguero, se desarrolla como sigue:

W = 3.449 x 10°[N]

n = 2.1086
Linae =1 - W = 7.27 x 10°[N] (88)
27 x 109N
Lsemi = T2 X—2 0 [ ] = 3.63 x 106[N]
Leemi - B 3.63[MN]-25.7
Moo = [ i 511w 107[]
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La ecuacion 88 arroja el momento que debe resistir el larguero. El material asignado, tal como se
establece en la restricciones y la investigacion del capitulo 1, serd de Aluminio 7075 T6, cuyas
propiedades se enlistan:

« o, = 503[M Pq]
» 7, = 331[M Pa]
» E =T1[{GPa]

Para la inercia minima requerida:

503[M Pa]

Oadm = 1—5 = 335[Mpa]
M-y
]min -
Oadm (89)
_h
Y73

" Jpin = 0.0464 - b

Para calcular I de la estructura,se toman en cuenta las 2 alas del perfil y se asume un anélisis en
flexion, omitiéndose el alma de la viga:

I=1+A-&
_B-®
12

== (90)

A=B-t;
I < 2A-d?

1
[alas - §B : tf : h2

Igualando las expresiones 89 y 90:

I Z Imin
1
3Bt h? > 0.0464 - h oD

B -ty-h >0.0928-
Durante la verificacion de la resistencia a esfuerzo cortante es cuando adquiere especial relevancia
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el comportamiento estructural del alma de la viga.

V= Lsemi
Tadm = 221[M Pal
\%
= 92
! Aweb ( )
Aweb =h- tw
s h-t, >0.0164

Las ecuaciones 91 y 92 muestran que la altura del alma es el pardmetro geométrico con mayor in-
fluencia en la capacidad resistente de la seccién. En consecuencia, se adoptan valores preliminares
para h y b, procurando una configuracién estructural eficiente y compatible con las restricciones
geométricas del ala. Con estos parametros se calculan las dimensiones minimas requeridas para

satisfacer los criterios de disefio, las cuales se resumen en la Tabla 9.

Tabla 9: Valores minimos de la estructura tipo I.

Componente Dimension [m]

h (fijado) 0.8
B 1.0
t 0.021
t 0.116

3.2.2. Diseno CAD inicial

Con los valores obtenidos de la seccion previa, se disefa el primer CAD. Los valores geométricos
variaron un poco debido a los ajustes necesarios para que el disefio quedara bien ensamblado.
Se disefié un modelo robusto de tal modo que sea mds factible la optimizacién topoldgica de los
acostillados y una optimizacion de tamafio con los largueros. Tal como se menciono, el ala cuenta

con una cuerda variable; sustituyendo los valores obtenidos en la ecuacion 4 se tiene la funcion:

143 -1

) (93)

La figura 19 muestra la variacion lineal de la cuerda a lo largo de la envergadura:
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Variacion de la cuerda a lo largo de la envergadura
c(x) [m]

12f 1

10} ]

c(Xp)

-20 -10 0 10 20
X [m]

Figura 19: Valores de la cuerda a lo largo de la envergadura.

De la Figura 20 nétese que los acostillados tienen un disefio convencional, con la mayor cantidad
de material para ser sometidos a las iteraciones topoldgicas evolutivas. Los larguerillos tienen la
funcién de aportar més rigidez a la caja alar en las secciones donde los largueros han disminuido
su espesor, que corresponde a las zonas cercanas a la punta del ala. En la Figura 21 se muestra la
vista en planta del ala, donde se aprecia que es un ala recta con cuerda variable.

(b)

Figura 20: Acostillado de referencia: (a) disefio real del Boeing 777X. (b) disefio idealizado pro-
puesto. El disefio idealizado constituye la geometria de partida sobre la cual se aplicara el andlisis
estructural y la posterior optimizacién topoldgica. El resultado final propondrd un disefio similar
al mostrado en a)

70



Facultad de Ingenieria
3.2 Dimensionamiento geométrico Osmar Naim Corona Zamudio

R\

Figura 21: Vista en planta del ala. Las lineas verdes resaltadas en naranja son guias para apreciar
que el ala tiene un disefo de ala recta con cuerda variable.

Los valores geométricos del CAD, se presentan como sigue:

(94)

Con base en la revision bibliografica presentada en el Capitulo 1, se seleccionaron aleaciones de
aluminio representativas de la industria aerondutica, con el propdsito de evaluar la influencia de sus
propiedades mecanicas en el comportamiento estructural del ala. La asignacion de los materiales

para cada elemento estructural se presenta en la Tabla 10.
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Tabla 10: Materiales asignados

Estructura Material
Acostillados Al12024 T6

Largueros Al17075T6
Larguerillos Al 6061 T6

3.3. Cargas de sustentacion

La distribucién de las cargas de sustentacion se calcula mediante la teoria expuesta en la seccidon
2.4, a través de un programa construido en Mathematica. Con los resultados obtenidos de la ca-
racterizacion de los 4 perfiles, se comienzan los cédlculos para cada componente de Fourier que

eventualmente lleva a la sustentacidn local.

Se toma en cuenta el vuelo crucero, ya que es la etapa mas predominante de la vida util de la

estructura, de modo que se establecen algunos valores que se introdujeron en el codigo:

a=2

k
p = 0.4135[~2]@10[km)
m

k
Voo = 900[77"]

degrees

95)

p=21]

second
€1 = 0.9

La densidad del aire se obtuvo a partir de las tablas de atmoésfera estandar del libro Introduction
to Flight [12], considerando una altitud de 10 km, ya que corresponde aproximadamente a la
altitud de crucero de aeronaves comerciales de transporte, donde se desarrollan las condiciones de
operacion predominantes durante el vuelo. Dado que se trata de 4 perfiles a lo largo de la semi-

envergadura, se tiene entonces en la tabla 11 la distribucién a lo largo de la semiala: Las Figuras 22

Tabla 11: Distribucién de los 4 perfiles en la semiala

Perfil Longitud perfil Acumulado envergadura
BAC 449 7.5 [m] 7.5 [m]
BAC 450 6.5 [m] 14 [m]
BAC 451 9 [m] 23 [m]
BAC 442 3.5656 [m] 26.5656

y 23 muestran el torcimiento aerodindmico, ya que muestra la variacion de oy, y el torcimiento

geométrico al variar la distribucién de Cj_, respectivamente, a lo largo de la envergadura.
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Variacién de aL0 a lo largo de la envergadura
—0.021} ecooe YY) ]
ecco0000 ]
-0.022} .
€202000 oocsos® |
-0.023} ]
s ]
S 1
-0.024f ]
-0.025} .
~0020 'qume T ‘ ‘ o

-20 -10 0 10 20
y [m]

Figura 22: Torcimiento aerodindmico a lo largo de la envergadura.

' Yariaqiéln 'de qC] a lo largq de la envgrgadura .

YY) YY)

460f y
4.55

% ]

450[ ]

YY) ]

4451 ]

02000000 vesosctmED

440} | | ‘ ‘ ]

-20 -10 0 10 20
y [m]

Figura 23: Torcimiento geométrico a lo largo de la envergadura.

3.3.1. Modelo ala rigida

Conociendo los torcimientos se determina el washout a lo largo de la envergadura, asi como la dis-
tribucion de sustentacion para el caso de ala rigida. La Figura 24 muestra la distribucién de washout
como se observa, es una aproximacion lineal para ala en flecha, de modo que tiene una magnitud
mayor cerca de las puntas. Este es el responsable de generar un dngulo de ataque inducido y, por
ende, una velocidad inducida que afecta la efectividad del disefio para generar sustentacion, dismi-
nuyendo el arrastre. Dichos vortices inducidos provocan una deflexion vertical hacia abajo del ala;
de ahi la importancia del torcimiento geométrico y aerodindmico para mitigar dichos fenémenos y,
en consecuencia, evitar una entrada en pérdida temprana en las secciones proximas a la punta del

ala.
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Arrastre inducido a lo largo de la envergadura
0.5} .
z >
S
3
-0.5} .
10 v v e owoopodow opoq oo oy oy
-20 -10 0 10 20
X2 [m]

Figura 24: Magnitud del arrastre inducido a lo largo de la envergadura. Nétese como la magnitud
aumenta en las puntas del ala, fendmeno que genera el cambio del angulo de ataque provocando
una deflexion vertical hacia abajo del ala.

La Figura 25 muestra la distribucion de la sustentacién a lo largo de la envergadura. Tiene un
comportamiento eliptico, tomando en cuenta todos los efectos mencionados en la seccién 2.2.2. Se

ha logrado una distribucion 6ptima, sin presentar picos no deseados en las secciones proximas a la

punta.

Distribucién de la sustentacion en la envergadura

60000 - 1
50000 - 1

40000 F .

L (X2) [N]

30000 - .
20000 F ]

10000 | .

-20 -10 0 10 20
X5 [m]

Figura 25: Distribucién de sustentacion en ala rigida.

El programa fue disefiado para discretizar la envergadura en una cantidad de n estaciones que el
usuario puede manipular a su gusto. Para efectos de esta demostracion, se eligieron 50 estaciones;
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asi, el vector de la magnitud de sustentacion a lo largo de la envergadura no es tan extenso y es
factible seleccionar las magnitudes aplicadas para el set-up de la simulacidn, que se verd en la

siguiente seccion.

3.3.2. Ala flexible

Ahora, para comparar el comportamiento del ala con los efectos de ala flexible, la formulacién
sigue siendo la misma, con la adicién del valor maximo de torcimiento del ala, de modo que se

satisface la ecuacion 26:
m ©=13

En la Figura 26 se aprecian 2 curvas de distribucion de sustentacion. La grafica verde representa
los efectos de flexibilidad del ala y la café la distribucién de ala rigida. De nuevo, la distribucién
de sustentacion de ala flexible tiene un comportamiento suave, gracias a los torcimientos. Es im-
portante destacar que, dicho comportamiento de la estructura alar, satisface la teoria revisada en la
seccion 2.2.3, de acuerdo con la figura 12.

Distribucién de la sustentacion en la envergadura
70000F | | L. | T 1

60000 | o, * ]

50000 /7 3] ]

40000 L X X ]

L (X2) [N]

30000 N\ 1
20000f / N\

10000 [ f \

-20 -10 0 10 20
X3 [m]

Figura 26: Comparacion de la distribucion de sustentacién. En verde corresponde a los efectos de
ala flexible, en café su homologo en ala rigida.

3.3.3. Set-up de analisis FEM

Para esta seccion, se describen las condiciones iniciales que tendra el andlisis por elementos finitos
previo a la optimizacion topoldgica. Se mostrardn las condiciones de frontera: como el estable-

cimiento de los contactos entre superficies, la seccién correspondiente al empotramiento de la
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semiala y la aplicacion de las cargas sobre el acostillado, donde estas ultimas tendran magnitudes
obtenidas de la solucién de Phillips.

Tabla 12: Magnitud de las cargas aplicadas.

Costilla Magnitud en y [N] Magnitud en z [N]

2 3035.21 86917.1
3,4 2542.16 72798.0
5,6,7,8 1806.00 51719.0
9,10, 11 999.91 28633.4
12,13 454.205 13006.7
14 175.131 5015.0

El analisis por elementos finitos serd ejecutado por medio del uso de ANSYS®, empleando equi-
pos de computo con 16 GB RAM y un procesador AMD Ryzen AI 9 HX. El primer acostillado,
junto con las caras de los 2 largueros corresponden a las caras seleccionadas para ser el soporte
fijo, correspondiendo al empotramiento. En los 13 acostillados restantes, es donde se aplicaran las
cargas de sustentacion, cuyas magnitudes se muestran en la tabla 12. En la figura 27 se muestra el

set-up completo para la posterior solucion del anélisis estatico.

A: Static Structural
Static Structural

Time: 1.s

04/03/2026 01:31 p. m.

. Fixed Support
[BJ Force: 86970 N
|8 Force 2:72842 N
[Bl Force 3:51751N
[B) Force 4: 28651 N
. Forcg 5: 1

. Force 6 SR

0.000 4.000 8.000 (m)
L Eaaa— E—
2.000 6.000

Figura 27: Set-up del andlisis FEM. Se aprecia el soporte fijo y las 6 magnitudes de fuerza aplicadas
en las costillas.

Es importante afiadir que la magnitud estd dada por componentes, debido a que se toma en cuenta
la condicién de vuelo crucero a un dngulo de ataque de o = 2
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3.4. Sensibilidad de malla

Previo a la obtencion de la solucidn, es importante hacer un andlisis de sensibilidad de malla, de
modo que se busque la convergencia de los resultados. La simulaciéon empleada es justamente el
Static Structural previamente configurado. Se comienza con el tamafno de elemento por default
que propone ANSYS Mechanical® y se modifica, haciendo este valor mis pequefio hasta que
los valores de esfuerzo de Von Misses maximo y el desplazamiento maximo hayan convergido.

Factores como tiempo de solucion y la cantidad de elementos generados serdn tomados en cuenta.

En la tabla 13 se encuentran los resultados obtenidos de cada simulacién al ir variando el tamafio
general de elemento. Dada la convergencia, un tamafo de elemento 6ptimo de 0.131 [m]. El tiempo
de solucién aumento considerablemente comparado con los tamaios de elemento mas grandes. Se

ha decidido congelar el tamafio de elemento de 0.131 [m].

Tabla 13: Anélisis de independencia de malla.

Tamaiio de elemento [m] VMS [MPa] Desplazamiento max. [m]

1.4715 185.0 0.598
1.15 198.0 0.615
0.975 219.0 0.633
0.68 255.6 0.658
0.485 259.1 0.661
0.225 261.9 0.663
0.145 262.8 0.664
0.131 263.1 0.665
0.115 263.2 0.667
VMS DESPLAZAMIENTO MAXIMO
(a) (b)

Figura 28: Convergencia de los resultados. Se puede apreciar que en ambas tablas, a partir de la 4
iteracion se tiene la convergencia de los resultados obtenidos.
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3.4.1. Resultados del estatico estructural

En la Figura 28 se aprecia el comportamiento convergente del esfuerzo médximo de Von Mises (a)
y el desplazamiento maximo (b) respectivamente, de la estructura. Con lo anterior, se colocan los
resultados mds relevantes obtenidos del analisis estdtico. Dichos resultados son el esfuerzo de Von
Mises y la energia de deformacién de la estructura, pues dichos resultados son los que toma en

cuenta el componente de la optimizacion topoldgica. En la Figura 29 se puede apreciar:

= a) Distribuciéon de VMS en la estructura

= b) Energia de deformacion de la estructura
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A: Static Structural

Equivalent Stress

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

Time: 1s

04/03/2026 01:32 p. m.

2.6324e8 Max
2.3399e8
2.0474e8
1.7549e8
1.4625e8
1.17e8

8.7747e7
5.8498e7
2.9249e7
4.8152e-7 Min

0.000 4.000 8.000 (m)
I 9290909909090
2.000 6.000
(a)

A: Static Structural
Strain Energy

Type: Strain Energy
Unit: J

Time: 1s

04/03/2026 01:32 p. m.

3.0248 Max
2.6887
2.3526
2.0165
1.6804
1.3443
1.0083
0.67217
0.33609
4.2159e-25 Min

0.000 4.000 8.000 (m)
2.000 6.000

(b)

Figura 29: Resultados del andlisis estdtico estructural. Los esfuerzos no sobrepasan el limite del
material, debido a la sobredimension, con el objetivo de reducir la mayor cantidad posible de
material.

Obteniendo los resultados, al tener enlazadas las componentes del anélisis estatico estructural con
el componente de optimizacion estructural, ANSYS® carga autométicamente los resultados del
andlisis por elementos finitos al solver del optimizador. El set-up de la optimizacion topoldgica se

desarrolla en la siguiente seccion.
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3.5. Optimizacion topologica

El proceso de optimizacion estard enfocado principalmente en los acostillados de la estructura.
De este modo, el solver no eliminard elementos pertenecientes a los largueros y larguerillos, ya
que éstos constituyen los principales elementos resistentes del ala. Se busca reducir la masa de
la estructura minimizando simultdneamente su compliance. Para ello, se establece una fraccion
maxima de material removido del 25 %, valor adoptado como un compromiso entre una reduccién
de masa significativa y la conservacion de la rigidez estructural, evitando ademas configuraciones
poco viables desde el punto de vista manufacturable. En la Figura 30 se muestra el set-up completo

para el anélisis.

B: Structural Optimization
Structural Optimization
Iteration Number: N/A
04/03/2026 01:33 p. m.

. Design Region: Topology

. Exclusion Region

. Objective: Minimize Compliance
E‘ Response Constraint: 75 % Mass

0.000 4.500 9.000 (m)

2.250 6.750

Figura 30: Condiciones iniciales de la optimizacion topologica

Una vez que en las iteraciones, se alcanz6 la cota del porcentaje de material eliminado en conjunto
con las funciones objetivo, concluy6 de forma satisfactoria la optimizacién topoldgica de la estruc-
tura. La simulacion requiri6 un tiempo considerable para ejecutarse; en la Figura 31 se muestran

las graficas de la convergencia de las funciones objetivo:
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Objective & Mass Response Convergence
[—— Combined Objective Convergence Combined Objective Convergence Criterion
100. i
44.888 |
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100,
94.409
:
2893
£
S
2 as147
=
79.442
75.
0. 1 2. 3 4, 5. 6. 7 8. 9. 10.
Iteration Number

Figura 31: Convergencia de las funciones objetivo

Para la visualizacion de los resultados, en cuanto a la cantidad de material eliminado, se podia
variar el valor en una escala de 0.1 (correspondiente a poco material eliminado) hasta 0.9 (ma-
yor cantidad de elementos eliminados). Se eligi6 la distribucién de 0.4, ya que presentaba la mejor
configuracién para la adecuacion de los elementos, respetando las funciones objetivo y cumpliendo

con las restricciones. En la figura 32 se muestra la estructura con la configuracién antes menciona-
da:
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B: Structural Optimization
Topology Density Tracker
Type: Topology Density Tracker
Iteration Number: 10
04/03/2026 01:34 p. m.

B Remove (0.0 to 0.4)
| Marginal (0.4 to 0.6)
I Keep (0.6 to 1.0)

0.000 4.000 8.000 (m)

2.000 6.000

Figura 32: Estructura optimizada

El enfoque de este trabajo es la adecuacion de los acostillados, de modo que en la siguiente figura se
muestran los resultados. En la columna izquierda se aprecia la costilla obtenida de la optimizacion
estructural mientras que en la columna derecha se muestran las correspondientes adecuaciones,

tomando en cuenta las restricciones de manufactura con web-plates.

Costilla  Resultado del optimizador Adecuacion para manufactura

B: Structural Optimization
Topology Density Tracker
Type: Topology Density Tracker

Iteration Number 1
04/03/2026 01:36 p. m.

[l Remove (0010 0.4)
a

v
0000 2000 4,000 (m) €
— —

1000 3.000

continiia en la siguiente pdgina
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Costilla

Resultado del optimizador

Tabla 14 — continuacion

Adecuacion para manufactura

B: Structural Optimization
Topology Density Tracker

Type: Topology Density Tracker
Iteration Number: 10
04/03/2026 01:38 p. m.

[ Remove (0.0t 04)
] Marginal (0.4 to 06)

B Keep (060 1.0)
S [ \(
) a1 AN TS

0000
1000

B: Structural Optimization
Topology Density Tracker

Type: Topology Density Tracker
Iteration Number: 10
04/03/2026 01:38 p. m.

Ml Remove (0010 04)
] Marginal (0.4 to 0.6)

Y.
4,000 (m) ¢

[ Keep (06 t0 1.0) i

0000
1.000

B: Structural Optimization
Topology Density Tracker
Type: Topology Density Tracker
Iteration Number: 10
04/03/2026 01:39 p. m.

Bl Remove (0010 04)

7] Marginal (04 to 0.6)
1 Kep 060 10)

0000
1000

B: Structural Optimization
Topology Density Tracker

Type: Topology Density Tracker
Iteration Number: 10
04/03/2026 01:39 p. m.

Bl Remove (0010 04)
] Marginal (0.4 to 0.6)

Y.
4,000 (m) ©

Y.
4,000 (m) ¢

1 Keep 0610 10)

0000
0750

Y.
3.000 (m) ¢

2250

——mH{ FD
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Costilla

Resultado del optimizador

Tabla 14 — continuacion

Adecuacion para manufactura

B: Structural Optimization
Topology Density Tracker

Type: Topology Density Tracker
Iteration Number: 10
04/03/2026 01:40 p. m.

[ Remove (0.0t 04)
| Marginal 04 to 06)
B Keep (060 1.0)

2 b I 000 Iie

0000
0750

B: Structural Optimization
Topology Density Tracker

Type: Topology Density Tracker
Iteration Number: 10
04/03/2026 01:40 p. m.

Ml Remove (0010 04)
| Marginal (0.4 to 0.6)
[ Keep (06 t0 1.0)

1500 3.000 (m)

2250

L g ceA I 1) &2
9

0000
—
0750

B: Structural Optimization
Topology Density Tracker

Type: Topology Density Tracker
Iteration Number: 10
04/03/2026 01:41 p. m.

Bl Remove (0010 04)
| Marginal (0.4 to 0.6)
1 Kep 060 10)

10

B: Structural Optimization
Topology Density Tracker

Type: Topology Density Tracker
Iteration Number: 10
04/03/2026 01:41 p. m.

Bl Remove (0.0 t0 04)
| Marginal 04 to 0.6)
1 Keep 060 1.0)

1500 3.000 (m)
—
2250

P!

;= >

0,000

—
0250 0750

P!

0500 1.000 (m)
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Tabla 14 — continuacion

Costilla  Resultado del optimizador Adecuacion para manufactura

Iteration Number: 10
04/03/2026 01:42 p. m.

[ Remove (0010 04)
Marginal (04 to 06)
[ Keep (06 t0 1.0)

e R T >
12

Y
0000 0500 1.000(m) O
— E
0250 0750
Il Remove (001004)
Marginal (04 to 06)
B Keep (060 1.0)
v,
0000 0500 1000 (m) >
— — [
0250 0750
B: Structural Opti
04/03/2026 01:43 p. m.
M Remove (001004)
Marginal (04 to 0.6)
1 Kep 060 10)

Y.
0000 0350 0700 (m) ¢
— —
0175 0525

Tabla 14: Adecuaciones estructurales de los acostillados (costillas 3 a 14).

De la Tabla 14, a partir del octavo acostillado ya no hay adecuaciones que formen geometrias simi-
lares a los acostillados previos, de modo que se mantienen los dvalos, aumentando su tamafio. Dado

que ya son acostillados con longitudes de cuerda mucho menores, es mas factible manufacturarlos
con esa forma geométrica.
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Las costillas 1 y 2 no presentan cambios, debido a que forman parte del empotramiento con el fuse-
laje. Las costillas 3,4,5,6 y 7 si presentan adecuaciones estructurales. Dichas costillas se manufac-
turan mediante web plates, donde los web-plates estardn unidos mediante remaches. La validacién
y dimensiones minimas de los remaches se desarrollan en el siguiente capitulo.

Finalmente, en la Figura 33 se muestra la estructura alar optimizada, con todas las adecuaciones
pertinentes. El material asignado se mantiene, de modo que esta estructura serd sometida a una

validacién dindmica-estructural, desarrollada en el siguiente capitulo.

(b)

Figura 33: Estructura alar optimizada: (a) vista isométrica y (b) vista en planta. La configuracién
final integra los catorce acostillados optimizados con los largueros y larguerillos, conservando la
geometria de ala recta con cuerda variable de la propuesta inicial.
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4. Validacion y resultados

Hasta el momento, se cuenta con la estructura de la semiala optimizada topolégicamente. Es mo-
mento de realizar una validacion dindmico-estructural para asi determinar la seguridad de opera-
cién de la estructura y que es capaz de operar bajo las solicitaciones mecdnicas para las que fue
disefiada. Para ello, se hard un andlisis modal para determinar los modos de vibracién naturales del

sistema, asi como determinar el rango de las frecuencias naturales del mismo.

Posteriormente, se realiza un andlisis de respuesta en frecuencia con el objetivo de modelar el
comportamiento de la estructura debida a las cargas. Se ha optado por este andlisis dindmico dado
que, en vuelo de crucero suelen haber cargas por rafagas subitas, virajes bruscos o condiciones
metereoldgicas adversas que provoquen cambios en funcion del tiempo, de las cargas de sustenta-
cion a lo largo de la envergadura. Asimismo, es importante determinar que, en las condiciones de

operacion normales, las frecuencias estén lo més alejadas de los modos naturales del sistema.

Se continda con la secciéon de las medidas minimas para los remaches de los acostillados con
web-plates. Una vez concluida la validacién dindmica, se procede al célculo de las velocidades
pertinentes de la estructura y al desarrollo del diagrama V-n. Finalmente, se presenta el disefio

final renderizado en conjunto con la piel de la semi-ala.

4.1. Analisis modal

Este andlisis permite ver los modos naturales del sistema, determinando las frecuencias naturales
del mismo y, por ende, estableciendo qué modos corresponden a flexioén y cuales a torsiéon. Una
vez que se ha establecido el rango de frecuencias naturales del sistema, es importante revisar las
condiciones de operacion de la estructura para evitar el fendmeno de resonancia. En la figura 34 se

aprecia el set-up para el andlisis modal.
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A: Modal

Modal

Frequency: N/A

25/02/2026 05:51 p. m. e

. Fixed Support

0.000 4.000 8.000 (m)
2.000 6.000

Figura 34: Condiciones iniciales para el analisis modal.

Los resultados arrojan un rango de frecuencias naturales de [1.6627,11.811][H z|. Este rango es
consistente con el comportamiento dindmico esperado de una estructura alar en voladizo de ele-
vada relacion de aspecto, donde la baja rigidez flexional y la distribucién de masa favorecen la
aparicion de modos fundamentales a frecuencias relativamente bajas. En particular, el primer mo-
do, correspondiente a 1.6627[H z], representa la condicién dindmica més critica, ya que constituye
la frecuencia natural mds baja del sistema y, por tanto, la que puede ser excitada con mayor facili-
dad por acciones externas. Con el fin de identificar la naturaleza fisica de cada modo de vibracidn,

se emplea el porcentaje de participacidon de masa en cada direccion traslacional y rotacional.

La tabla 15 presenta los valores mas altos del factor de participacion con su correspondiente eje
dominante, tratdndose de un modo de flexién o con respecto a la rotacion de un eje en caso de ser

torsion.

Tabla 15: Factores de participacién dominantes.

Modo Frecuencia [Hz] Eje dominante Factor de participacion

1 1.6627 A 53.750
2 2.7822 X 24.854
3 3.4161 ROTY 39.300
4 4.6720 ROTY 49.700
5 5.2035 ROTZ 26.300
6 6.2491 ROTX 32.900
7 7.3076 ROTY 41.131
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4.1.1. Modos naturales de flexion

Anélizando los datos mostrados en la Tabla 15 se tiene que el primer modo de vibracion corres-
ponde con el modo de flexién, ya que es el que mueve la mayor cantidad de masa en direccion
del eje Z. En la Figura 35 a) se puede apreciar el comportamiento de dicho modo. Complementan-
do, los modos 2 y 3 también corresponden a flexion, pero aqui el efecto es menos dominante en

comparacion con el primer modo.

De las tablas anteriores, se aprecia que los siguientes modos corresponden a torsion.
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A: Modal

Total Deformation
Type: Total Deformation
Frequency: 1.6627 Hz
Unit: m

25/02/2026 05:51 p. m.

0.068243 Max
0.06066
0.053078
0.045495
0.037913
0.03033

0.000 4.000 8.000 (m)
[ EEEaaaaa——
2.000 6.000
(a) Modo 1

A: Modal

Total Deformation 2
Type: Total Deformation
Frequency: 2.7823 Hz
Unit: m

25/02/2026 05:52 p. m.

0.020646 Max
0.018352
0.016058
0.013764
0.01147

0.0091761

0.000 4.000 8.000 (m)
2.000 6.000

(b) Modo 2

A: Modal

Total Deformation 3
Type: Total Deformation
Frequency: 3.4161 Hz
Unit: m

25/02/2026 05:52 p. m.

0.074206 Max
0.06596
0.057715
0.04947
0.041225
0.03298

0.000 4.000 8.000 (m)
[ EEEaaaaa—
2.000 6.000
(c) Modo 3

Figura 35: Primeros tres modos naturales de vibraciéon de la estructura alar, todos correspondientes
a flexion. Las imdgenes muestran la deformaci% total, desde las zonas de menor amplitud en la
raiz hasta las de mayor amplitud en la punta del ala.
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4.1.2. Modos naturales de torsion

Tal como se menciond, se identifica que los modos 4 y 5 tienen el efecto de torsion muy dominante,
sefialando entonces que dichos modos corresponden a modos de torsion. En la figura 36 a) y b), se
aprecian los resultados de dichos modos.

A: Modal

Total Deformation 4
Type: Total Deformation
Frequency: 4.6721 Hz
Unit: m

25/02/2026 05:52 p. m.

0.1572 Max
0.13973
0.12227
0.1048
0.087332
0.069866

0.000 4.000 8.000 (m)

2.000 6.000

(a) Modo 4

A: Modal

Total Deformation 5
Type: Total Deformation
Frequency: 5.2035 Hz
Unit: m

04/03/2026 01:58 p. m.

0.05783 Max
0.051404
0.044979
0.038553
0.032128
0.025702
0.019277
0.012851
0.0064255

0 Min

0.000 4.500 9.000 (m)

2.250 6.750

(b) Modo 5

Figura 36: Modos naturales de torsion de la estructura alar, correspondientes al cuarto y quinto
modo de vibracién. A diferencia de los modos de flexion, en estos la deformada modal se caracte-
riza por el giro de las secciones transversales del ala alrededor de su eje longitudinal. La escala de
color representa la deformacion total, con mayor amplitud hacia la punta del ala.

Determinar la naturaleza de los modos, asi como definir el rango de valores es muy importante,

ya que permitirdn robustecer el andlisis de respuesta en frecuencia, de modo que la validacion
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dindmica de la estructura adquiere mayor rigor.

4.2. Analisis de respuesta en frecuencia

Para la validacién dindmica, se opt6 por realizar un andlisis de respuesta en frecuencia. Indepen-
dientemente de que un andlisis estatico estructural permite validar la integridad del ala bajo una
carga constante en un momento dado, no describe el comportamiento bajo cargas ciclicas.

Las fuerzas aerodindmicas que se aplican sobre las alas presentan una naturaleza transitoria y os-
cilatoria, esto debido a la interaccion fluido-estructura en cargas adicionales a las de sustentacion,
que pueden ser: rafagas de viento (gust loads), maniobras de viraje brusco o incluso turbulencia de-
bida a condiciones meteoroldgicas adversas y subitas. Esto lleva a generar excitaciones armoénicas

que se relacionan con fenémenos de resonancia e influyen en la vida util de la estructura.

B: Harmonic Response
Harmonic Response
Frequency: 0. Hz
25/02/2026 05:53 p. m.

. Force: (Real) 86970, (Imag) 0. N ﬁ}
. Force 2: (Real) 72843, (Imag) 0. N s
. Force 3: (Real) 51751, (Imag) 0. N
. Force 4: (Real) 28651, (Imag) 0. N
. Force 5: (Real) 13014, (Imag) 0. N
. Force 6: (Real) 5018.2, (Imag) 0.

0.000 4.000 8.000 (m)
2.000 6.000

Figura 37: Condiciones iniciales para el anélisis de respuesta en frecuencia

La relevancia del andlisis modal fue definir el rango de frecuencias naturales, en consecuencia,
con este andlisis se busca validar que dicho rango de operacion esté fuera de los modos naturales.
En la figura 37 se muestra la configuracion inicial para efectuar este andlisis, de modo que cuenta
con el soporte fijo y las magnitudes de la sustentacion distribuida a lo largo de la envergadura. Se

configurd un barrido de frecuencias de 0 hasta 45 [Hz].

Se adoptd un factor de amortiguamiento estructural del 2 %. Este valor es representativo de es-
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tructuras alares metélicas: ensayos experimentales sobre alas de aluminio a escala completa repor-
tan amortiguamientos estructurales del orden del 0.2 % a 0.6 % en su modo fundamental de fle-
xion [41], mientras que para estructuras aeroespaciales en general los modos simétricos se sitdan
alrededor del 2 % [42]. La eleccion del 2 % constituye, por tanto, una estimacién conservadora ante

la ausencia de datos experimentales especificos de la estructura analizada.

El objetivo del enfoque de este andlisis es evaluar los siguientes aspectos:

= Amplificacion dinamica: Identificar cémo es que las perturbaciones aerodinamicas con fre-
cuencias dentro del rango natural del sistema, afectan la estructura y, en consecuencia, ase-
gurar que las frecuencias asociadas a la operacién normal en vuelo de crucero permanezcan
suficientemente alejadas del primer modo natural, situado en 1.6627 Hz, evitando asi la am-

plificacion por resonancia..

= Distribucion de esfuerzos: Observar cémo se comporta la distribucion de esfuerzos en la
estructura en los rangos de operacion fuera de los modos naturales y determinar la seguridad

operacional del ala.

En la figura 38 se tiene el diagrama de Bode de los resultados del andlisis de respuesta en frecuen-
cia, donde el a) corresponde a la amplitud de los esfuerzos sobre la estructura y b) corresponde
a la amplitud de la deformacion total. En cada inciso, la grafica superior muestra la amplitud de
la respuesta frente a la frecuencia de excitacion y la inferior el &ngulo de fase. Cabe precisar que
el eje de amplitud corresponde a la magnitud de la carga de excitacion aplicada en el barrido, a
partir de la cual se obtienen, mediante el postprocesamiento, los esfuerzos y deformaciones reales
de la estructura. El pico de mayor amplitud se presenta en 1.6627 Hz, correspondiente al primer
modo de flexion, donde la respuesta se amplifica de forma méxima por resonancia; los picos sub-
siguientes corresponden a modos superiores, de menor amplificaciéon. Los pequeiios cuadros de

zoom muestran el comportamiento exacto en las puntas mas altas, donde hay mayor densidad.

Haciendo énfasis en el diagrama correspondiente a los esfuerzos, se aprecia que la respuesta pre-
senta una amplificacién dominante en la frecuencia del primer modo. Si bien la operacion normal
no alcanza dicha frecuencia, es necesario evaluar las solicitaciones excepcionales capaces de exci-

tarla, lo cual se desarrolla a continuacidn.

4.2.1. Zona de resonancia critica

El diagrama de respuesta en frecuencia muestra que la amplificacion mds pronunciada de la res-
puesta estructural se presenta en 1.6627 Hz, correspondiente al primer modo de flexion. Dado que
las condiciones normales de operacion no alcanzan dicha frecuencia, se evalua si alguna solici-

tacion externa puede excitar la estructura en esa zona critica; entre estas, las cargas por rafaga
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Figura 38: Diagramas de respuesta en frecuencia (Bode) de la estructura alar, en términos de (a)
esfuerzo y (b) deformacion.
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constituyen la fuente més relevante, por lo que su analisis se realiza conforme a la normativa CS-

25.341 [43], relativa a cargas por rafaga y turbulencia.

La normativa establece un modelo de rafaga discreta con perfil, cuya velocidad varia a lo largo de
la penetracion de la aeronave segun:
Uds

U= 5 [1—COS<%S>], 0<s<2H, (96)

donde s es la distancia penetrada, /{ el gradiente de rdfaga y Uy, la velocidad de rafaga de disefio,

7\ /6
Uds = Uref Fg <_) ) (97)

definida como:

350

con U,y la velocidad de rafaga de referencia en funcion de la altitud y £, el factor de alivio del
perfil de vuelo. La normativa prescribe barrer el gradiente H en el rango de 9m a 107 m para
identificar la respuesta critica. Como el perfil posee una longitud de onda A = 2H, cada rafaga

induce una excitacion cuya frecuencia equivalente es:

v v
et = — = —. 98

f gust 2\ 2H ( )

Igualando esta frecuencia con la del primer modo, f; = 1.6627 Hz, y empleando la velocidad

de operacién v, = 249.64ms™!, se obtiene el gradiente de rifaga que excita la estructura en
resonancia: 949 64
Voo .
H,=—/=—""—"—~70m, 99
°f, _ 2(16627) O™ ©9)

valor comprendido dentro del rango normativo. Se confirma asi que existe una rafaga capaz de

excitar el primer modo de flexién en resonancia.!

Determinada la rafaga critica, se evalda su magnitud. Para H.. = 75 m a la altitud de operacion
de 10km, la velocidad de disefio resulta Uy, = 7.76 ms— ! (EAS), que induce un incremento de

angulo de ataque y de sustentacion sobre el ala:

Uas
Aa=-% " ACL=CiaAa, AL=qySAC]. (100)
Voo
Con la pendiente de sustentacién promedio del ala C, = 6.212rad™", la presién dindmica

(oo = 12884.7Pa y la superficie alar S = 350 m?, se obtiene Ao ~ 3.06°, AC;, ~ 0.332'y

un incremento de carga AL ~ 1498 kN. Esta carga, aunque considerable, es de magnitud inferior

La relacién fqust = Voo/A equivale a la expresién del desprendimiento de vértices f = Stv/L con nimero
de Strouhal unitario y longitud caracteristica igual a la longitud de onda de la rdfaga. No se introduce un nimero de
Strouhal del perfil porque el modelo de rafaga discreta de la CS-25.341 parametriza la excitacion mediante la longitud
de gradiente H, y no mediante el desprendimiento de vortices, fendmenos de naturaleza fisica distinta.
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a la distribucion de sustentacion de crucero empleada en el andlisis, ya que al distribuir esta carga
en el ala, genera un esfuerzo de 4.28[k Pal, siendo un fenémeno transitorio asociado al paso de la
rafaga.

Bajo la excitacion resonante, el esfuerzo de Von Mises alcanza un valor de 279.4 MPa. Dado que
el analisis de respuesta en frecuencia involucra solicitaciones de cardcter ciclico, el criterio de
evaluacién pertinente no es la cedencia, sino el limite de fatiga del material. Considerando los
limites de resistencia a la fatiga de referencia para los aluminios empleados,del orden de 138 MPa
para el Al 2024-T6 [10] y 159 MPa para el Al 7075-T6 [10], el factor de seguridad ante fatiga

resulta:
Se S,

ova  279.4 MPa

inferior a la unidad. No obstante, debe interpretarse en su contexto fisico: la rafaga es un evento

F'Statiga = ~ 0.49-0.57, (101)

transitorio de pocos segundos de duracién, que genera Unicamente algunos ciclos de oscilacién
amortiguada y no una excitacion sostenida. El esfuerzo alcanzado permanece por debajo del limite
de cedencia del material, por lo que el evento no compromete la integridad estructural inmediata ni
la seguridad operacional. Sin embargo, la repeticion de estos eventos a lo largo de la vida operativa
del ala constituye una solicitaciéon que puede reducir su vida util por fatiga. La cuantificacion
rigurosa de dicho efecto requiere un analisis de acumulacién de daflo —mediante conteo de ciclos
y la regla de Miner—, que excede el alcance del presente trabajo y se plantea como una linea de

trabajo futuro.

4.2.2. Comportamiento fuera de modos naturales

En esta seccion, se pueden desglozar 2 zonas, la primera corresponde a partir de los 12 [Hz] hasta
los 39 [Hz]. En el pico local, se aprecia aproximadamente a una frecuencia de 17 [Hz], tras hacer
los célculos tedricos comparando con los esfuerzos permisibles de los materiales, se tiene que el
factor de seguridad es de 1.9, cumpliendo con el minimo estipulado, en general, el promedio del

factor de seguridad para esta zona, es de 3.8.

Finalmente, la tercera zona, se aprecia un repunte en el diagrama de Bode correspondiente al
esfuerzo de Von Misses a partir de los 40 [Hz], de modo que se tiene una respuesta forzada de alta
frecuencia. Recuperando los resultados del andlisis modal, se observa que no hay presencia de una
resonancia global en el sistema. Puede tratarse simplemente de algunas vibraciones locales que se

estan excitando.

El diagrama de Bode correspondiente a la deformacion confirma los anélisis anteriores. Esto es, en
la zona de resonancia se concentran los mayores valores de deformacion estructural a medida que

la frecuencia aumenta. La magnitud de deformacién disminuye a partir de los 40 [Hz], confirmando
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entonces que dichas frecuencias no ponen en riesgo la integridad estructural.

4.3. Dimensionamiento de los remaches

Con el andlisis anterior se presentd la vision completa de como se desempena la estructura alar
en condiciones normales de operacién, teniendo en cuenta situaciones adversas. De modo que se
centra la atencion en la integridad estructural de los acostillados. Toda la energia de deformacién
y las cargas aplicadas se distribuyen en todos los elementos estructurales hasta llegar a los objetos

de unién, que son los remaches.

Para el dimensionamiento minimo de los remaches, se toma en cuenta un Aluminio 2024 T6 y
un factor de seguridad critico de 1.5 (ver anexo C para los cdlculos); se tiene que el didmetro
permitido es de 6 [mm]. En consecuencia, se propone un didmetro de 1 [cm] en la Tabla 20 se

aprecia el analisis correspondiente a los remaches de cada costilla (Ver anexo C).

El arreglo de la cantidad de remaches cambi6 de acuerdo a la costilla, ya que tienen disefios dife-

rentes, asi como la magnitud de las cargas aplicadas, tal como se observa en la Tabla 16:

Tabla 16: Set-up del anélisis de remaches.

Costilla Frib [N] Nremaches € [m]
3 86724.1 20 0.013

4 72674.0 14 0.013
5 72674.0 14 0.013
6 72674.0 14 0.013
7 51719.0 12 0.013

4.4. Diseno final del ala

Finalmente, se ha llegado al cierre del proyecto, una vez que se ha validado la estructura anterior, se
puede determinar las velocidades relevantes de la estructura y determinar el diagrama V-n. Dicho
diagrama establece las velocidades operativas permitidas para la estructura alar, delimitadas por

factores aerodindmicos y por factores estructurales, como se verd més adelante.

4.4.1. Diagrama V-n

El desarrollo de la envolvente de vuelo, establece los valores de velocidad permitidos dentro de

la operacidon normal de la estructura alar y también define los limites operacionales del mismo. el
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célculo se divide en varias secciones, de modo que se comienza con la obtencion el factor de carga

n maximo y minimo de acuerdo con los lineamientos de la FAR 23:

2400
= 2.1068
+ MTOW 4 1000 (102)

Nonin = —0.4(Npar) = —0.8427

Nonaz = 2.1

Una vez definido el valor del factor de carga, es posible determinar las distintas velocidades rele-
vantes para construir el diagrama. Para la velocidad de pérdida:

2W
Vs = | 57—
pSCLnLa:c

B 2(2.44 x 108[N]) (103)
Vs =\ 1.225[kg/m?](350[m2])(1.03)

vy = 124.82[ ]
S

Este valor representa la vélocidad minima de vuelo antes de la entrada en pérdida de la aeronave;

el uso de dispositivos hipersustentadores permiten un vuelo seguro en este umbral de velocidades.

Para definir la velocidad de crucero de la aeronave, se emplea la relaciéon propuesta en el linea-
miento de la FAR:

Ve = 204
(104)
v, = 249.64] 2]
s
La velocidad de maniobra se obtiene de la expresion:
Um = vV MmaxUs
(105)
o = 181.1739] ]
s

Finalmente, se calcula la velocidad nunca excedida de la aeronave, donde se emplea la relacion de

los lineamientos de la FAR:
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Up = 1.1UC (106)
vp = 274.604 ]
S

Con los valores obtenidos en las expresiones 104, 105, 106 y 103 se construye la envolvente de
vuelo, empleando los valores de la expresion 102. En la figura 39 se aprecia dicho diagrama V-n,
donde la regién sombreada representa la envolvente de maniobra dentro de la cual la operacion es
estructuralmente segura. Las lineas de rafaga, trazadas a las velocidades de crucero (V) y nunca
excedida (Vp), permanecen dentro de los limites de factor de carga de maniobra, por lo que la

condicion de maniobra resulta dimensionante frente a la de rafaga..

Factor de carga n

A
Va VC 1%5)
2.0 + \
1
1
1
1
1
1
1.0 1
i 1
1
| '
1 Zona segura :
| '
! : — ; : > Velocidad V' [m/s]
100 200 ' 300 400 500

Vs :
1
1
®

-1.0 T

Figura 39: Envolvente de vuelo (diagrama V-n) de la semiala, con las lineas de rafaga superpuestas
segun la normativa CS-25.341.

El diagrama V-n de la Figura 39 delimita la envolvente de vuelo de la semiala, es decir, el conjunto
de combinaciones de velocidad y factor de carga dentro de las cuales la operacién es estructural-
mente segura. La regién sombreada queda acotada por las curvas de pérdida que limitan el factor
de carga alcanzable a baja velocidad y por los factores de carga maximo y minimo de maniobra.
Sobre esta envolvente se superpusieron las lineas de rafaga, evaluadas a las velocidades de crucero
y nunca excedida conforme a la normativa CS-25.341, con el fin de verificar que las solicitacio-
nes inducidas por rafaga no excedan los limites estructurales de maniobra. Como se observa, las
lineas de rafaga permanecen contenidas dentro de la envolvente, por lo que la condicién de manio-
bra resulta dimensionante frente a la de rafaga, confirmando que la estructura opera con margen

suficiente ante ambos tipos de solicitacion.

Con la envolvente de vuelo definida y verificada la respuesta dindmico-estructural del ala, queda
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caracterizado el modelo completo sometido a validacion. La Figura 40 muestra la configuracion
final del ala, integrando la estructura interna optimizada con el revestimiento exterior, sobre la cual
se aplicaron las cargas aerodindmicas y se realizaron los andlisis presentados en este capitulo. De
este modo, se concluye la validacién dindmico-estructural de la semiala, confirmando que el disefio
optimizado satisface los requerimientos de operacion bajo las condiciones de carga consideradas.
En el anexo A se encuentran los planos de componente de las costillas optimizadas en Web-plates
y en el anexo B se aprecia el diagrama correspondiente a la estructura completa.

(a) Vista isométrica. (b) Vista trasera del ala.

(c) Vista isométrica con piel. (d) Vista superior con piel

Figura 40: Vistas de la estructura alar completa. a) y b) muestran la estructura con la piel translici-
da. ¢) y d) Muestran la estructura con el acabado material de la piel.

La Figura 41 muestra las costillas listas para ser manufacturadas. A diferencia de las mostradas en
la Tabla 14 que se adaptaron en su topologia, aqui se puede apreciar la unién con web plates y los

correspondientes remaches.

100



Facultad de Ingenieria

4.5 Discusion de resultados Osmar Naim Corona Zamudio
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(a) Costilla 3. (b) Costilla 4
(c) Costilla 5 (d) Costilla 6

Figura 41: Renderizados de las costillas optimizadas con web plates. Se aprecian los remaches que
unirian las estructuras. Siendo modelos listos para manufacturar.

4.5. Discusion de resultados

Con el propésito de interpretar los resultados obtenidos desde una perspectiva ingenieril, en esta
seccidn se analizan los principales hallazgos del trabajo y se contrastan con estudios reportados
en la literatura. Debido a que la configuracion estructural desarrollada corresponde a una semiala
de transporte comercial con caracteristicas geométricas y de disefio particulares, la comparacion
se realiza principalmente desde un enfoque cualitativo, evaluando la concordancia del comporta-
miento estructural y dindmico mds que la coincidencia de valores absolutos. Asimismo, se discute
el impacto de la optimizacién topoldgica en la reduccidon de masa de la estructura y su contribucién

al cumplimiento de los objetivos planteados.
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Tabla 17: Comparacién cualitativa del comportamiento modal con estudios reportados en la lite-
ratura.

Referencia Método Primer modo Observaciones

Presente trabajo FEM Flexion Semiala de transporte
comercial con estructura
interna completa.

Frequency Analysis of FEM (ANSYS) Flexion Ala modelada como viga
Aircraft Wing Using en cantilever. El compor-
FEM [44] tamiento modal coincide

con el obtenido en el pre-
sente trabajo.

Comparative Study on FEM (ANSYS) Flexion Se comparan diferentes
Vibration Characteris- materiales manteniendo
tics of Aircraft Wings la misma geometria. El
Using Finite Element primer modo correspon-
Method [45] de a flexion.

Modal Analysis of a FEM (COMSOL) Flexion Aunque corresponde a
Blended Wing Body un UAV tipo Blended
UAV [46] Wing Body, el modo

fundamental  continda
siendo de flexion.

Como se observa en la Tabla 17, los estudios consultados coinciden en identificar un primer modo
de vibracién dominado por flexion, seguido de modos asociados a flexion lateral y torsién. Aun-
que las frecuencias naturales difieren entre investigaciones debido a las diferencias en geometria,
dimensiones, materiales y condiciones de frontera, la secuencia modal obtenida en el presente tra-
bajo resulta consistente con el comportamiento esperado de una estructura alar en voladizo. Esta
concordancia aporta confianza en la representatividad fisica del modelo numérico desarrollado y
respalda la validez del andlisis modal realizado.

Ademas de validar el comportamiento dindmico de la estructura, otro de los objetivos principales
del presente trabajo consistié en incrementar la eficiencia estructural de la semiala mediante técni-
cas de optimizacion. Para ello, se desarrollé un proceso de optimizacion en dos niveles: en primera
instancia se aplic6é optimizacidn topoldgica a los acostillados y, posteriormente, se integraron mo-
dificaciones geométricas en los restantes elementos estructurales para evaluar el impacto sobre la

masa total de la semiala.

La Tabla 18 presenta la comparacion de la masa de cada acostillado antes y después de la optimi-
zacion topoldgica, asi como el porcentaje de reduccidn obtenido en cada uno de ellos. En conjunto,
la masa total de los 14 acostillados disminuy6 un 17.62 %, resultado que evidencia la existencia de
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regiones con baja contribucion estructural susceptibles de eliminarse sin comprometer la funcion
resistente de estos elementos. Asimismo, el algoritmo convergié a una solucion inferior al limite
maximo de reducciéon de masa establecido durante la optimizacidn, indicando que el equilibrio

entre rigidez y ligereza se alcanzé antes de agotar el volumen de disefio disponible.

Tabla 18: Comparacién de la masa estructural de los acostillados antes y después de la optimiza-
cion.

Costilla Masa inicial [kg] Masa optimizada [kg] Reduccion [ %]

1 1469.40 1207.80 17.80
2 1469.30 1207.60 17.81
3 1023.20 906.54 11.40
4 875.10 638.56 27.03
5 626.86 490.10 21.82
6 505.96 460.96 8.89
7 402.62 346.95 13.83
8 254.82 171.24 32.80
9 139.87 128.11 8.41
10 95.57 86.88 9.09
11 60.34 54.50 9.68
12 36.71 34.31 6.54
13 17.23 16.00 7.14
14 12.82 8.98 29.95
Total 6989.80 5758.53 17.62

No obstante, la reduccion obtenida en los acostillados representa Unicamente una parte del po-
tencial de aligeramiento de la estructura. Una vez incorporadas las modificaciones geométricas
derivadas del dimensionamiento de largueros, larguerillos y revestimiento, se evalué nuevamente

la masa de la semiala completa. Los resultados se presentan en la Tabla 19.

Tabla 19: Peso estructural de las geometrias.

Geometria Masa [kg]
Original 33520
Optimizada 22259
Porcentaje de reduccion 34 %

La optimizacién integral permitié alcanzar una reduccién de masa estructural global del 34 % res-
pecto a la configuracién inicial. Este resultado demuestra que la combinacién de estrategias de
optimizacion topoldgica y optimizacion de forma genera un beneficio significativamente mayor
que la aplicacion aislada de cualquiera de ellas. Desde el punto de vista del diseno aerondutico,
una disminucion de esta magnitud representa un incremento importante en la eficiencia estructural,
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ya que una menor masa se traduce potencialmente en una mayor carga util, una reduccién en el
consumo de combustible o un incremento en la autonomia de la aeronave, siempre que se manten-
gan los requisitos de resistencia, rigidez y seguridad establecidos durante el proceso de disefio.
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5. Conclusiones

El objetivo principal de esta investigacion consistié en desarrollar y optimizar estructuralmen-
te una semiala de transporte comercial mediante herramientas de andlisis aerodinamico, disefio
estructural, andlisis por elemento finito y optimizacion topoldgica. Los resultados obtenidos de-
muestran que dicho objetivo fue alcanzado satisfactoriamente, obteniéndose una estructura capaz
de satisfacer los requerimientos aerodindmicos, estructurales y de manufactura establecidos desde

el planteamiento del problema.

La optimizacién topolégica permitié reducir la masa de los catorce acostillados en un 17.62 %,
mientras que la optimizacion integral de la semiala alcanzé una reduccion global cercana al 34 %,
cumpliendo simultdneamente con la restriccion de masa maxima establecida para la estructura.
Asimismo, el disefio obtenido satisface los criterios de resistencia, rigidez y factor de seguridad,
conservando materiales convencionales de aluminio y respetando las restricciones de manufactura

consideradas durante el proceso de diseno.

Los andlisis aerodindmicos y estructurales desarrollados permitieron validar el desempeiio de la
metodologia propuesta. El modelo aerodindmico reprodujo el comportamiento esperado de una
superficie sustentadora finita, mientras que los anélisis estaticos y dindmicos confirmaron que la
estructura disefiada mantiene un comportamiento consistente con las condiciones operativas pre-
vistas, satisfaciendo los criterios de resistencia y estabilidad establecidos para el disefio conceptual

de la semiala.

En conjunto, los resultados obtenidos demuestran que la integraciéon de herramientas de aero-
dindmica, disefio estructural, andlisis por elemento finito y optimizacion topoldgica constituye una
metodologia robusta para el desarrollo conceptual de estructuras aeronduticas. El procedimiento
propuesto permitié obtener una configuracion estructural eficiente desde el punto de vista mecéni-
co y de manufactura, proporcionando una base sélida para futuras etapas de disefio y desarrollo de

alas de transporte comercial.

5.1. Contribuciones del trabajo

El presente trabajo aporta una metodologia integral para el disefio estructural de alas, basada en la
interaccion entre la distribucién de sustentacion, la optimizacion estructural y la validacion dindmi-
ca, permitiendo obtener una solucion eficiente y fisicamente consistente dentro de la envolvente de

operacion.

La solucién de Phillips se adaptd para determinar la distribucion de sustentacion de un ala recta

con cuerda variable, empleando cuatro perfiles alares distintos a lo largo de la envergadura. Es-
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ta adaptacion facilita el estudio de alas con dichas caracteristicas, frente al enfoque habitual en
trabajos de nivel licenciatura, donde el modelo suele simplificarse a un ala recta sin variacion de

perfil.

Adicionalmente, el trabajo incorpora un andlisis dindmico mediante la identificacién de los mo-
dos naturales de vibracion y el estudio de la respuesta en frecuencia, lo que permitié evaluar la

susceptibilidad de la estructura a fendmenos de resonancia.

5.2. Trabajo futuro y extensiones recomendadas

A partir del trabajo desarrollado, se identifican las siguientes lineas de investigacion que permi-
tirfan ampliar y profundizar los resultados obtenidos:

= Desarrollar un modelo que describa la distribucion de sustentacion en una configuracion
de ala en flecha, y correlacionar la curva resultante con un estudio de dindmica de fluidos
computacional (CFD) que permita validar el modelo analitico.

= Incorporar los requerimientos de cardcter aeroeldstico directamente en el proceso de opti-
mizacion topoldgica, de modo que la distribucién 6ptima de material considere desde su

formulacion la respuesta dindmica y los fendmenos de acoplamiento fluido-estructura.

= Extender la metodologia a la incorporacién de materiales compuestos en el disefio del ala,
realizando los ajustes necesarios en el proceso de optimizacion para considerar el comporta-

miento anisétropo y la naturaleza laminada de dichos materiales.

= Realizar un andlisis de vida a fatiga de la estructura ante cargas ciclicas y eventos de rafaga,
mediante técnicas de conteo de ciclos y la regla de acumulacién de dafio de Miner, a fin de

cuantificar el efecto de las condiciones de resonancia identificadas sobre la vida util del ala.
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7. Anexos

7.1. Anexo A- Planos de componente de los 6 acostillados con web-plates
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7.2. Anexo B - Plano de la estructura alar
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7.3. Anexo C - Calculos de remaches

El énfasis radicard desde la tercera costila hasta la séptima, mismas que por su tamafio, se manu-
facturan mediante web plates unidos a través de los remaches. Se realizan 3 andlisis de falla para

los remaches, enunciados como sigue:
= Falla por corte del remache: Este remache, falla por el esfuerzo cortante.
T=— (107)

2
Donde:As:%yrg%

= Falla por aplastamiento: Este tipo de falla es muy critica en las costillas

F,
twebdr

(108)

Obear =

= Falla por arrancamiento: Este se presenta cuando el remache estd situado cerca del borde.

F,
ear — 109
ot Qetweb ( )
Donde e es la distancia al borde.
Donde: 7
Fo=_"r (110)
Nyremaches

Tabla 20: Analisis de los remaches

Costilla Tshear |M Pal Opear| M Pal Otear [IMPa]
3 55.333144 21.729275 8.357413
4 66.206728 25.999321 9.999739
5 66.206728 25.999321 9.999739
6 66.206728 25.999321 9.999739
7 54.875563 21.549583 8.288301
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