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RESUMEN

Existe un gran interés en desarrollar aeronaves no tripuladas, con aplicaciones
principalmente militares, aunque se puede extender su uso a misiones civiles,
humanitarias, meteorolégicas, etc. La ventaja de estos dispositivos, ademas de evitar
poner en riesgo la vida de las tripulaciones, permite también incrementar la autonomia
de las misiones.

En este trabajo se desarrolla un analisis estructural del ala de una aeronave no
tripulada fabricada con material compuesto. El objetivo del analisis es verificar el
comportamiento estructural, a partir de la evaluacion del coeficiente de seguridad a
primera falla y la carga critica al pandeo. Se comprueba que estos resultados cumplan
con los valores de carga establecidos por normas aeronduticas. Por otra parte, se
calcula de deflexion de la puntera del ala, la cual puede emplearse posteriormente
para validar el modelo de andlisis con ensayos a escala real.

El andlisis de la resistencia a la falla es desarrollado siguiendo dos metodologias
diferentes: una teoria de vigas fabricadas en materiales compuestos y un modelo
computacional mas preciso. Se obtienen los resultados mediante las dos metodologias
y se los compara con el fin de verificar que ambos resultados converjan a un mismo
valor, y de esta forma se asegurar un correcto andlisis. La carga critica al pandeo es
obtenida Unicamente por el método de elementos finitos, debido a que las
caracteristicas geométricas del ala y su composicién requieren solucionar ecuaciones
diferenciales complejas. Para obtener la deflexion del ala, se emplea una metodologia
basada en la deflexion de vigas de material compuesto, y cuyos resultados son
verificados mediante el método de elemento finito.
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CAPITULO 1 INTRODUCCION

1.1 GENERALIDADES

En la actualidad existe un creciente interés por el desarrollo de aeronaves no
tripuladas. En este contexto el Ministerio de Defensa Argentino a través de la Fuerza
Aérea Argentina (FAA) pretende desarrollar un vehiculo aéreo no tripulado (VANT), el
AUCAN v1, con el proposito principal de formar y entrenar al personal que operan
sistemas de vehiculos aéreos no tripulados (SANT).

Previo a este proyecto, la FAA habia desarrollado el VANT VIGIA. Se pretende en este
nuevo disefio, que el AUCAN vl tenga una escala geométrica de dos tercios del VIGIA
y con diferentes materiales en la definicion de la estructura. El nuevo VANT deberia
enmarcarse dentro de la categoria de vehiculos aéreos con un peso menor a 150 kg.

Los materiales compuestos a emplear y la dimensién de los elementos estructurales
quedaran definidos a partir de las solicitaciones y deformaciones en los mismos. En
este sentido, la FAA solicitd el calculo estructural del AUCAN v1.

1.2 OBJETIVOS GENERALES

Este trabajo tiene por objetivo principal realizar el célculo estructural del ala del
AUCAN v1. Se analizaré la estabilidad (pandeo) del ala y la resistencia a primera falla
de los diferentes tramos de material compuesto que componen las estaciones del ala.
Con los resultados obtenidos, se verifica si el ala cumple con los coeficientes de
seguridad establecidos por la norma OTAN AEP-83 para aeronaves no tripuladas.
Ademas, se comprobara como afecta los cambios térmicos a la resistencia a primera
falla.

Por ultimo, se determinard la deflexién en la puntera del ala que producen las cargas
externas. El célculo de la deflexion permitird comparar la precision de los resultados
obtenidos en forma analitica, con aquellos que se obtengan posteriormente con
ensayos por flexion a escala real.

1.3 OBJETIVOS PARTICULARES

En base a los resultados obtenidos, se analizara el disefio del ala en busca de una
configuracion del ala que cumpla las normas de disefio y mantenga un equilibrio entre
estabilidad, resistencia y peso estructural.



1.4 CONTENIDO DE ESTE TRABAJO

A continuacién, se presenta una descripcion resumida de los seis capitulos de este
trabajo. En el Capitulo 2 se presenta en forma sucinta el origen y uso de los vehiculos
aéreos no tripulados, y en particular los nuevos disefios fabricados con materiales
compuestos.

En el Capitulo 3 se describen las ecuaciones que son empleadas en la metodologia
para analizar vigas de pared delgada de material compuesto. Ademas, se hace un
breve comentario de la ecuacion de pandeo para placas rectangulares de material
compuesto, y de la ecuacion para obtener la deflexion del ala.

En el Capitulo 4 se enumeran los pasos seguidos para implementar la metodologia de
vigas de pared delgada para materiales compuestos. Se describen las condiciones
necesarias para obtener la deflexion de vigas de material compuesto. Ademas, se
describen las caracteristicas geométricas del ala que se estudiara.

En el Capitulo 5 se obtienen los resultados de las rigideces y espesores de las
laminas. Se discretizan las cargas externas que actian sobre el ala para introducirlas
como datos en codigos computacionales de analisis estructural. Se obtiene el
coeficiente de seguridad a falla del ala, incluyendo la falla por efectos térmicos,
mediante las dos metodologias propuestas y se comparan los resultados. Se calcula la
deflexion del ala empleando ecuaciones adaptadas a vigas de material compuesto y
se comparan los resultados con otros obtenidos mediante elemento finitos. Se calculan
las cargas criticas de pandeo mediante elementos finitos. Por Ultimo, se propone
modificaciones a la estructura del ala con el fin de reducir peso y se obtienen
nuevamente resultados para el ala modificada.

En el Capitulo 6 se realiza una conclusion de este trabajo, comenzando con una
introduccion de los diferentes andlisis que fueron realizados. Se comenta sobre los
aspectos generales de los resultados y las lineas futuras de trabajo.
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CAPITULO 2 GENERALIDADES SOBRE
LA FABRICACION DE VANT

Un VANT es un vehiculo aéreo no tripulado. Su nacimiento y posterior desarrollo se
debe a las necesidades militares que imperaron durante la Segunda Guerra Mundial y
la posterior Guerra Fria. En la actualidad varias empresas civiles trabajan para
transformar este artilugio militar en una herramienta util para la sociedad civil. La
ventaja de estos dispositivos, ademas de evitar poner en riesgo la vida de las
tripulaciones, permite también incrementar la autonomia de las misiones.

El proyecto de un VANT implica distintas etapas de fabricacion, entre las que se
destacan: disefar la estructura, proveer de sistemas propulsivos, trabajar con
elementos de comunicacion y programas de manejo de los sistemas de comando. En
la Figura 2.1 se muestra un VANT para uso militar.

Figura 2.1: VANT para uso militar.

Por lo que respecta a la estructura, se deben elegir los materiales que mejor se
adapten, con el objetivo de minimizar el peso y maximizar la resistencia. Los procesos
de fabricacion deben ser lo mas simple posible para su facil reproduccion.

Dentro de la amplia variedad de materiales se encuentra el material compuesto. Un
material compuesto significa que dos o mas materiales se combinan a escala
macroscopica para producir un material con mejores propiedades que los materiales
individuales que lo componen. En la Figura 2.2 se puede observar el proceso de
fabricacion de un ala de material compuesto.
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Figura 2.2: Proceso de fabricacion de un ala de material compuesto.

La ventaja del material compuesto es que habitualmente permiten optimizar las
cualidades, obteniendo el comportamiento mecénico deseado y disminuyendo el peso
relativo de los elementos estructurales. Actualmente, la mayoria de los materiales
compuestos empleados en aplicaciones estructurales estan construidos por fibras
continuas (parte resistente) embebidas en una matriz plastica.

La fibra de vidrio presenta las propiedades tipicas del vidrio: dureza, resistencia a la
corrosion y caracter inerte. Ademas, son flexibles, livianas e inextensibles. Estas
propiedades se atribuyen al bajo niumero de los defectos en la superficie de la fibra. La
fibras de vidrio E (E de eléctrico) se utilizan cuando se requiere alta resistencia a la
traccion y buena resistencia quimica. Cabe destacar que es una de las fibras mas
economicas. El material de union para las fibras se llama matriz y provee: soporte,
proteccion y transmisién de carga. La matriz tiene considerablemente menor rigidez y
resistencia que las fibras.

El laminado estd compuesto por el pegado de laminas que tienen diferentes
orientaciones en sus fibras o inclusive diferentes materiales. Las laminas pueden ser:

e Laminas anisotropas: es aquel cuyas propiedades materiales en un punto
tienen diferentes valores en distintas direcciones.

e Laminas ortétropo se caracteriza por tener tres planos perpendiculares de
simetria material y propiedades que cambian con la direccion.

12



2.1 CARACTERISTICAS MECANICAS DE LOS MATERIALES
UTILIZADOS

A continuacion se describe de forma breve algunas de las caracteristicas mecéanicas
mas relevantes de los materiales empleados en la fabricacion de compuestos. Ademas
se muestra cual es la presentacion tipica de algunas fibras de refuerzo, que han sido
aplicadas en la construccién del ala.

2.1.1 Cordon de fibra de vidrio

Una hebra est4 compuesta por un haz de fibras sin retorcerse. Un hilo es una hebra
retorcida. Un corddn es una coleccion de hebras continuas paralelas. En la Figura 2.3
se muestra rollo de corddn de fibra de vidrio comercial.

Figura 2.3: Rollo de corddn de fibra de vidrio comercial.

Un material compuesto fabricado con cordén de fibra de vidrio, con una relacién de
75/25 fibra-resina, tiene las siguiente propiedades mecanicas: en la direccion de las
fibras una resistencia a la traccion y compresion de aproximadamente 8500 kg/cm?. En
una direccion perpendicular a la fibra de 600 kg/cm?®. Ademas, una resistencia al corte
de aproximadamente 1000 Kg/cm?. En la Figura 2.4 se muestra las propiedades
mecanicas de un material compuesto con cordones de fibra de vidrio. Ver referencia

Wiz

ﬁ 2ooo 4000 sooo iaooo

77T

270°

Refuerzo: Roving unidireccional Cont. vidrio: 75 % aprox.

Figura 2.4: Propiedades mecénicas de un material compuesto con cordones de fibra
de vidrio.
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2.1.2 Telas de fibra de vidrio

La tela contiene un entretejido de hebras regulares dispuestas en general a 90° entre
si (Figura 2.5). Los esquemas de entretejido se definen de manera de favorecer un
determinado comportamiento del compuesto.

Figura 2.5: Tela de fibra de vidrio

Un material compuesto fabricado con telas de fibra de vidrio, con una relacién de
50/50 fibra-resina, tiene las siguientes propiedades mecanicas: la resistencia a la
traccién y compresion en la direccion a 45° de las fibras es de 2125 de kg/cm?. La
resistencia a la traccion y compresion en la direccion de las fibras y perpendicular a
las fibras es de 3125 kg/cm? En la Figura 2.6 se muestra las propiedades mecéanicas
de un material compuesto con telas de fibra de vidrio. Ver referencia [6].

90°

4000 kg/cm?
180°|

Refuerzo: 1 tejido tipo tela
Cont. vidrio: 48-50 %

Figura 2.6: Propiedades mecanicas de un material compuesto con telas de fibra de
vidrio.
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2.1.3 Configuraciones sandwich

Una configuraciéon sandwich consiste en laminas de material compuesto pegadas a
ambos lados de un nucleo de goma espuma (Figura 2.7). Las laminas son resistentes
y el nlcleo actua sélo como separador, dando lugar a una seccién con mayor inercia
geomeétrica.

Figura 2.7: Seccion sandwich

Se consideraron las siguientes propiedades para la goma espuma:

e Resistencia a la traccién: 3 (Kg/cm?)

e Resistencia a compresion: 1.5 (Kg/cm?)
e Resistencia al Corte: 1 (kg/cm?)

e Modulo de elasticidad: 40 (Kg/cm?)

2.1.4 Resina Epoxi

Las resinas epoxi se utilizan ampliamente debido a su versatilidad, altas propiedades
mecanicas, y de alta resistencia a la corrosion. La resina epoxi se encoge menos que
otros materiales (1.2 a 4% en volumen), provocando excelentes caracteristicas de
adherencia cuando se utilizan como adhesivos. También se ven favorecida por su
sencillo proceso de curado que puede ser llevado a cabo a temperatura comprendida
entre 5y 150 grados centigrados.

Una resina organica de epoxi tal como Narmco 2387 tiene las siguientes propiedades:

e Densidad 1.2 (gr/cm?)

e Resistencia a la compresion 1600 Kg/cm?

e Resistencia a la compresion 300 Kg/cm?

e Modulo elastico en traccién 40000 Kg/cm?

e Modulo elastico en compresion 35000 Kg/cm?

15
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CAPITULO 3 FUNDAMENTOS TEORICOS
DE LA MECANICA DE MATERIALES
COMPUESTOS

3.1 INTRODUCCION

En este capitulo se hace una descripcion de las ecuaciones empleadas para estudiar
el problema de los materiales compuestos, y como las mismas estan relacionas. No se
demuestra la deduccién de cada ecuacién porque excede los alcances de este
trabajo.

3.2 RELACIONES TENSION-DEFORMACION PARA MATERIALES ANISOTROPOS
La ley de Hooke en forma generalizada puede escribirse en notacion contraida como:

0i=Cjg 1,]=1,2,3,4,5y6 (3.1)

donde o; es la i-esima componente de tension, Cjj es la matriz de rigidez y € es la j-
esima componente de la deformacion.

La relacion empleada en este trabajo entre la notacion contraida en (3.1) y la notacion
tensorial en el caso de tensores simétricos se da en la Tabla 3.1.

Tabla 3.1: Relacion entre la notacion contraida y notacion tensorial.

TENSIONES DEFORMACIONES
Tensorial | Contraida | Tensorial | Contraida
oll ol €ll el
022 02 €22 €2
033 o3 €33 €3
123 o/} v23 €4
131 o5 y31 €5
t12 o6 v12 €6

3.3 TENSION PLANA EN MATERIALES ORTOTROPOS

Para la lamina de la Figura 3.1, cuyos ejes indican las direcciones principales, el
estado plano de tensidén se asume que:

e latension normal en la direccion 3 es aproximadamente nula:
O3 = 0

17



e las tensiones de corte actuando en los planos 1y 2 en la direccion 3 se definen
respectivamente como:

Ti3— 0 Toz = 0

Figura 3.1: Lamina plana de material ort6tropo.

La relacién entre deformaciones-tensiones se expresa en el sistema de ecuaciones

(3.3.1), referencia [1].
By | |51 52 O || oy
B =328z 0 ||o (3.3.1)
Yiz 0 0 Sgllte

donde Sij son los elementos de la matriz de flexibilidad, obtenidos mediante las
constantes de ingenieria. Estas Ultimas son generalizaciones del médulo de Young
(Ei), del médulo de corte (Gj) y del modulo de Poisson (vy).

v12 v21 | _ 1, _
= ,Szz—E, Ses= ——

1
Su=—: Si=
11 E1’ 12 G12

1 T EB T E2

La relacién entre tensiones-deformaciones se expresa en el sistema de ecuacion
(3.3.2).

oy [=]Q; Qp 0 (e (3.3.2)
Tz 0 0 Qg
donde los Qj son las llamadas rigideces reducidas, cuyos valores son:
. ., s
Oy -— Qﬂ-#
S"SEE—SQ $11822- 51 (3.3.3)
{]12.:# O]
511522‘5?2 % Seg
En funcidn de las constantes de ingenieria los valores de Q;son:
E
ﬂ-n = 1_—1 022=i
Y12¥an 1=vyg¥y (3.3.4)

vyEs VayEy
Q= e

[
T=Vyav¥yy  T=wygvyy 6 T2
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3.4 TENSION PLANA EN UNA LAMINA CON ORIENTACION ARBITRARIA

En el caso mas general, se necesita de una relacion entre las tensiones y las
deformaciones referidas a las direcciones principales de cada lamina (1, 2) con los
ejes (X, Y) del laminado, como se expresa en el sistema de ecuaciones (3.4.1)

Figura 3.2: Lamina orientada respecto a los eje (X, Y) del laminado.

" By Gy Oy, Qg
o, [=[@)|e, |=|T;; Tos a“ (3.4.1)
Ty Ty| |Gie @

donde:

Q,,=0Q,, cos*d + 2(Q,, + 20,,) sin’6 cos’6 + Qg sin‘0
512 ={Qyq + Qpp ~ 40, sin"B cos28 + Q,.( sin'® +{:nsda'_i
Q,,=0Q,, sin’6 + 2(Qy5 + 2Qpg) Sin°6 0058 + Qy, c08'
Q15=(Qy; ~ Q3 2Qgg) i 86050+ (Qgp ~ oy + 2Qg) 5in6 c05 (3.4.2)
Qg6 = (Qqy — Oy~ 2Qg) 8in°0 08 6 + (Qy, — Oz + 2Qe) 5in 6 00578
Qgg = (Qqq + 0y~ 2Q,, - 20y,) sin’g cnﬂ23+ﬂﬁf sin’6 + cos*n)
La barra en Qu indica que se trata de la rigidez reducida transformada. Siendo 6 el

angulo que se forma el eje (1) de una lamina respecto al eje (X) de laminado, como se
muestra en la Figura 3.2.

3.5 CRITERIO DE FALLA CUADRATICO TSAI-WU

Este criterio de falla permite predecir la falla de la ldmina pero no el modo de falla o la
fase que rompe. Este criterio utiliza algunas expresiones matematicas para describir la
superficie de fluencia, la cual esta representada en la ecuacion (3.5.1), considerando
un comportamiento anisétropo del material

Fioi+Fjoioj=1 (3.5.1)
donde los pardmetros Fi y Fij son los tensores de resistencia de segundo y cuarto
orden respectivamente. En esta ecuacién se usa la notacion contraida de las

tensiones excepto que:
04 = T23;, Os5 = T31, Op = T12

19



Generalmente, estas expresiones estan basadas en ajustes de curvas obtenidas
experimentalmente. Para una lamina ortotropa bajo tension plana la ecuacién (3.5.1)
se reduce a:

2 2 2
Fy8, 4 Fp0y+ Fog 4 F 0] + gty + Feetip + 2F 0,0, = 1 (3.5.2)

Las componentes de la (3.5.2) pueden expresarse en funcion de las propiedades
mecanicas del material.

1, 1 1
Fi=m %o Fyq ==
XX XX
1
Fg=0 Fes=—5
1 1 1 3 (353)
Fo=a++— Foo=—
Y1 Yt 1||rl’.‘lrlt
Donde:

Xt: es la resistencia a la rotura en traccion, en la direccién X del material.

Xc: es laresistencia a la rotura en compresién, en la direcciéon X del material.

Yt: es la resistencia a la rotura en traccion, en la direccién perpendicular a X.

Yc: es la resistencia a la rotura en compresién, en la direccion perpendicular a X.

S: es la resistencia a la rotura por corte en el material.

El coeficiente F;, relaciona a las tensiones o; y o, por lo que se requiere un ensayo
biaxial. El valor usado habitualmente esté representado en la ecuacion (3.5.4).

-1

Fio =
2VXtXcYtYc

(3.5.4)

3.6 RIGIDEZ DEL MATERIAL COMPUESTO

En la ecuacion (3.6.1) del modulo elastico en direccion de la fibra (E1) se asume la
hipotesis de iso-deformacién. En esta hipétesis se asume que las deformaciones
especificas en la direccién de las fibras (1), producida por una tensiéon constante en la
misma direccion, son iguales en la matriz y en las fibras como se muestra en la Figura
3.3, referencia [1].

E1l = Em*Vm + Ef*Vf (3.6.1)
Donde:

Em: es el médulo elastico de la matriz.

Vm: volumen de la matriz / Volumen total del compuesto.
Ef: es el mdédulo elastico de la fibra.

Vf: volumen de la fibra / Volumen total del compuesto.
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Figura 3.3: Material compuesto sujeto a tension constante en la direccién 1.

En la ecuacion (3.6.2) del modulo elastico en direccion perpendicular a la fibra (E2) se
asume la hipotesis de iso-tension. En esta hipétesis la tension es Unica y el largo de
cada tramo (fibra-resina) es proporcional a la relacion de volimenes como se muestra
en la Figura 3.4.

E2 *=Vf/Ef + Vm/Em (3.6.2)

v W

v 4] T 1
Figura 3.4: Material compuesto sujeto a tension constante en la direccion 2.
El médulo de Poisson (V;;), dado en la ecuacion (3.6.3), se define haciendo uso de la
hipotesis de iso-deformacion.
V12=Vf*Vf +Vm*Vm
V21= Vlg * E2/ El (363)

Donde:

Vf: Es el médulo de Poisson de la fibra.
Vm: Es el médulo de Poissén de la matriz.
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El modulo de rigidez transversal (G;;), dado por la ecuacion (3.6.4), se define
asumiendo la hipétesis de iso-tension.

Gy, =VF/Gf+Vm/Gm (3.6.4)
Donde:

Gf: es el médulo de rigidez transversal de la fibra.
Gm: es el modulo de rigidez transversal de la matriz.

3.7 ESPESOR DE UNA LAMINA

El espesor de una ldmina compuesta se determina empleando la ecuacion (3.7.1),
referencia [2].

w
tc = W (3.7.1)

Donde:
w : es el peso por unidad de area (gr/m?)
pr: es la densidad de la fibra (gr/cm®)

Vi volumen de la fibra/ volumen de la lamina compuesta

3.8 TEORIA CLASICA DE LOS LAMINADOS

La teoria clasica consiste en una serie de hipétesis sobre el campo de
desplazamientos que permite posteriormente establecer las tensiones 'y
deformaciones. Luego a partir de estas Ultimas se pueden obtener las propiedades del
laminado considerando el aporte de las laminas individuales.

3.8.1 Hipotesis

El laminado se supone perfectamente pegado con una junta infinitesimal que no tiene
deformacion por corte.

Se supondra que las rectas perpendiculares a la superficie media permaneceran
rectas y perpendiculares a la superficie media deformada por efectos axiales y
flexionales. Esto equivale a ignorar las deformaciones de corte en planos
perpendiculares a la superficie media (XZ), (YZ), representadas en la ecuacion (3.8.1),
siendo Z la direccion perpendicular al plano del laminado.

Vxz=0;vyyz=0 (3.8.1)
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Ademas, se acepta la hipdtesis clasica de Kirchhoff, de modo que se ignoran las
deformaciones axiales segun la direccién Z, representada por la ecuacion (3.8.2).

£,=0 (3.8.2)

Entonces, se pueden expresar las tensiones en una capa k en funcién de las

H 0 0 0 H
deformaciones ( &x,&y,¥xy,) Y las curvaturas ( Ky, ky, Ky, ) del plano medio del
laminado, como se muestra en el sistema de ecuaciones (3.8.3).

gy Cyy Qp Oy € K,
BY - ‘512 ﬁzz azﬁ E; +Z IC‘I
Ty ‘ Q5 O Qg T:Iy Koy

(3.8.3)

Los Qu son diferentes para cada capa del laminado, por lo tanto, la variacion de la
tension en el espesor no es lineal, aunque las deformaciones si tiene variacion lineal
en el espesor, como se observa en la Figura 3.3.

C )

LAMIMADD  DEFORMACIONES  MODULD TEMSIOMES

Figura 3.3: Distribucién de deformacion, modulo elastico y tensiones en el espesor del
laminado.

3.8.2 Fuerzas y momentos en el laminado

Las fuerzas y momentos resultantes se pueden evaluar integrando las tensiones en el
espesor del laminado, y de esta forma se obtiene las ecuaciones constitutivas (3.8.4)
para una placa laminada.

N, Ay Ai2 A By By By €&
N, A2 A A Biz By By €
Nyl _ | Ais A% Aes Bis By Bes | |0
M, B Bia B Dy, D Dy ,(” (3.8.4)
M, Biz By By Dy Dy Dy K'l'
M.y Bic Bw Bss Dis Dy Des| |, :\

Las variables Ny, N,,, Ny son las fuerzas normales y de corte por unidad de longitud a
lo largo del borde de una placa. Mientras que las variables M,, M,, M,; son los
momentos por unidad de longitud. Las variables €2, €, €%, Y Ky, Ky, Kys SON las
deformaciones y las curvaturas del plano medio respectivamente. Los valores de la
matriz de rigidez estan representados en la ecuacion (3.8.5).
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N
Ay = E{Ei}k{zk_zk— 1)
=1

k
M
B,=1 ¥ @) 22
I 2% I_pllkzk z-.k_ij (385)

Di = % iﬁq}kilf - ZE_ 1)

Donde:
Ajj son las rigideces axiales.

Bijj son las rigideces de acoplamiento.
Djj son las rigideces de flexion.

Los términos z¢ ¥ 21 en la ecuacién (3.8.5) indican las coordenadas de la superficie
superior e inferior de una lamina respectivamente, como se muestra en la Figura 3.4.

1 ]
i i 2
2| Mo
z, ,_;‘7 SUPERFICIE MEDA,
i - [ I - '
E K ';L é _|_ Ty 2,
“:" i i
L MUMERD DE LARIN 2,

Figura 3.4: Coordenadas de las laminas respecto a la superficie media del laminado.

3.9 EFECTOS TERMICOS EN EL LAMINADO

En el andlisis tensional de una lamina ort6tropa, en coordenadas globales, se debe
descontar la dilatacion térmica como se muestra en la ecuacion (3.9.1) para una capa
k del laminado.

Ty E'H a12 ﬁn} £, '-I:lxdT
O | =| Q12 Qzz Qg | |, -aar (3.9.1)

Tey " Qg Qg Qg : Ty ~ T AT i

En donde: ay, a, y a,, son los coeficientes de dilatacion térmica en las direcciones x e y
del laminado.
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Integrando las tensiones en el espesor del laminado, y aceptando una variacion lineal

de la deformacién en el

espesor se obtiene las ecuaciones para las fuerzas y

momentos por unidad de longitud, como se muestra en los sistemas de ecuaciones

(3.9.2) y (3.9.3).

Mo | [A Az Al e | [Brs Brz Byg Ny

¥ Ajg Ao Agg (| gy Bz Byp Byg N;-r (3.9.2)
N | | M6 Azs Aes 'f;.r | B16 Bas Bee N:y’
M| By Biz Big || & | [D41 Dra Dye My
M, Byz By Bog || €y Dz Doz Dz MI (3.9.3)
[Mxy| | B1e Bas Bos [| Yoy | D16 Pas Des )| %y My

En donde el supra indice T indica que se trata de fuerzas y momentos térmicos.

3.10 TEORIA DE VIGAS DE PARED DELGADA CONSTRUIDAS EN
COMPUESTOS

Se emplea la teoria de vigas de pared delgada de materiales compuestos, propuesta
en [1], capitulo 5, y se consideran que las mismas pueden estar solicitadas a flexion,
torsidn, corte y fuerzas axiales.

3.10.1 Introduccién

Esta metodologia es aplicada tanto en vigas de secciones abiertas como en cerradas.
La seccion se modela como un conjunto de segmentos rectos y arcos
circunferenciales. El laminado de cada segmento se modela con las ecuaciones
constitutivas de la teoria clasica de laminados que consideran una distribucion lineal
de las tensiones normales y cortantes en el espesor. Las propiedades geométricas de
la teoria clasica de vigas tales como, momento estatico, centro de gravedad, pierden
validez porque varian las propiedades del material en la seccion, tanto en el espesor
como en el contorno. En su lugar se definen propiedades mecanicas tales como
rigidez axial, momento estatico mecanico, centro de gravedad mecanico, para
considerar simultaneamente la geometria y las propiedades del material. Se considera
el efecto de restriccion al alabeo y las tensiones secundaria. La resistencia se calcula
usando el criterio de falla cuadratico de Tsai-Wu.

3.10.2 Descripcion de seccion de vigas

La seccion esta definida por tramos rectos y curvos que coinciden con una linea que
recorre la superficie media de la pared de la viga. Cada tramo de la seccion esta
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definido por un nudo inicial n; y un nudo final ns. Los tramos curvos se diferencian
porque necesitan un tercer nudo intermedio para describir su geometria. En el caso de
una seccion cerrada los segmentos y nudos se numeran consecutivamente. En la
Figura 3.5 se muestra un ejemplo de una seccion abierta con sus ejes principales.

Figura 3.5: Representacion de una seccién abierta con sus ejes principales.
3.10.3 Rigideces de los segmentos

Cada segmento (tramo) de la seccién se modela inicialmente como una placa delgada
usando las ecuaciones constitutivas de una placa laminada en donde se ignoran las
deformaciones de corte transversal.

Invirtiendo la ecuacion (3.8.2) se obtienen las ecuaciones constitutivas en términos de
flexibilidad.

€ [y, a2 a6 Bu B2 ﬁuﬂ N!

G,f @ @ P2 P P Ni=0

Vas | _ ws Bie P Pos N

Ky = 811 612 dis M, (3.10.1)
K 822 % | [M;=0

o | Sym b66 | Mi

En el sistema de ecuaciones (3.10.1), el supra indice (i) indica un tramo en particular
de la seccion.

En la Figura 3.6 se muestra las fuerzas y los momentos, y la convencion de signos
adoptados para una lamina k.

Figura 3.6: Fuerzas, momentos, y convencion de signos adoptados para una lamina k.
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El sistema de ecuaciones (3.10.1) asume la hip6tesis de tensién plana, por lo tanto, no
se tienen en cuenta las tensiones tales como oz, Tzx Y Tzy, que actian sobre un
laminado como se muestra en la Figura 3.7. Estas tensiones se llaman tensiones
interlaminares y existen en las superficies adyacentes entre capas, referencia [3],
capitulo 4.

No es posible estudiar la falla que se producen por delaminacion haciendo uso de la
hipdtesis de laminas mencionada anteriormente.

Figura 3.7: Distribucion de las tensiones interlaminares oz, tzx Y Tzy actuando en un
laminado.

Para un laminado balanceado se asume la hipétesis de fuerzas y momento nulo en la
direccion y, entonces: Ng= M,=0

Ademas, se asume que los efectos normales y cortantes estan desacoplados, lo cual
implica: 015 = PB1s =0616=0

Entonces, la ecuacioén de flexibilidad (3.10.1) puede reescribirse de la siguiente forma:
s ey B 00 Ni
ke | _[Bn &0 0O 0 M, 3102
vl Tlo 0w Bes| | N (3102
«l 0 0 fes des | (M,

Invirtiendo la ecuacion (3.10.2) se obtiene la ecuacion constitutiva condensada
(3.10.3).

N! Ai B 0 0 el

My | |8 Di 0 0 ||«

Nl (o o FOG| ]y (3.10.3)
M., 0 0 G H] |«
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Los elementos de la matriz condesada A4;, B;, D;, F; H; y C; permiten determinar todas
las propiedades necesarias para resolver el problema general de flexion y torsion.

A; representa la rigidez axial por unidad de longitud del segmento. B; representa el
acoplamiento entre la curvatura por flexion k. con la fuerza normal por unidad de
longitud N}, que aparece cuando el laminado no es simétrico respecto al plano medio
del segmento. D; representa la rigidez flexional del segmento en flexion M.. F;
representa la rigidez al corte por corte Ni;. H; representa la rigidez torsional para el
momento torsor ML.. C; representa el acoplamiento entre la curvatura por torsion kt y
la fuerza de corte por unidad de longitud N..

3.10.4 Ejes principales de flexion del segmento

A partir de la ecuacion (3.10.3) se propone un estado de deformacién &, no nula con
todas las otras deformaciones y curvaturas iguales a cero. Con estas consideraciones
se deduce la ubicacién del eje neutro para la flexiébn del segmento i, representado en
la ecuacion (3.10.4).

_ A

&=t (3.10.4)
l

Una fuerza normal N} actuando con una excentricidad r = e, (eje local s’ en la Figura
3.8) respecto al plano medio (eje s), no produce curvatura por flexion k. La rigidez
flexional por unidad de longitud esta representada en la ecuacion (3.10.5).

D, =D; — e 4; (3.10.5)

Figura 3.8: Sistemas de coordenadas y ejes caracteristicos de un segmento.
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En consecuencia, en la ecuacion (3.10.3) las dos primeras ecuaciones se desacoplan,
lo cual implica el sistema de ecuaciones (3.10.6).

NI Ai 0 |]e

3.10.5 Ejes principales de torsion del segmento

Se propone en la ecuacién (3.10.3) un estado de deformacion y,s no nulo con todas
las otras deformaciones y curvaturas igual a cero. Con estas consideraciones se
deduce la ubicacion del eje neutro de torsidbn del segmento i, representado en la
ecuacion (3.10.7).

_G
eq=—
Fy

(3.10.7)
Un flujo de corte g’ actuando con una excentricidad r = €, (eje local s” en la Figura 3.8)
respecto al plano medio (eje s), produce solo deformacion de corte constante en el
espesor. No se induce curvatura de torsion k.. La rigidez torsional por unidad de
longitud esta representada en la ecuacion (3.10.8).

H =H —-e’F (3.10.8)

En consecuencia, en la ecuacion (3.10.3) las dos ultimas ecuaciones se desacoplan, lo
cual implica el sistema de ecuaciones (3.10.9).

i Fi 0 [|¥,
Mi o H; K (3.10.9)

3.10.6 Propiedades de la seccidn

Las propiedades de la seccién se determinan integrando las tensiones que actian en
el area de seccion de la viga. Como las propiedades del material cambian de lamina a
lamina y se segmento a segmento no es posible separar las propiedades elasticas (E y
G) de las propiedades geométricas (area, momento de inercia). Por lo tanto, se
definen las propiedades mecéanicas que contiene informacion combinada de la
geometria y el material. A continuacion, se definen las propiedades de la seccion.
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¢ Rigidez axial

Se propone en la ecuacién (3.10.6) un estado de formacion e, constante y las demas
deformaciones igual a cero. Integrando la tensién normal o, en el area de la seccién
de la viga se deduce la fuerza normal por unidad de longitud N,., representada en la
ecuacion (3.10.10)

N, =&, fs A; ds = ¢, (EA) (3.10.10)
donde:

(EA) = fs A; ds representa la rigidez axial de la seccion, fs es una integracion en el
contorno s que describe a la seccién, y A; representa la rigidez axial por unidad de
longitud del segmento.

o Centro de gravedad mecanico

El centro de gravedad mecanico de la seccion es el punto donde pasa el esfuerzo axial
N, resultante de las tensiones normales asociadas a un estado de deformacion
constante &,. Las coordenadas del centro de gravedad mecéanico esta dado en la
ecuacion (3.10.11)

___(ESy)
%6 = (gay
(3.10.11)
— _(ESp)
Y6 = “(E4)

donde los numeradores (ES,) y (ES,) son los momentos estaticos mecanicos de la

seccion, representados en la ecuacion (3.10.12). El denominador de la ecuacién
(3.10.11) es la rigidez axial definida anteriormente en (3.10.10).

(ES,) = [, 2(s")A; ds
(3.10.12)
(ES;) = [, y(s"A; ds

e Ejes principales de flexion de la seccion

Para una longitud b; de un segmento i, las propiedades mecanicas estan dadas por la
ecuacion (3.10.13).

(E 1Y) = D,b;
(E 1) = A;b3 /12 (3.10.13)
(E Isilr/) =0
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Siendo (E I;,), (E I;',) la rigidez a flexion en la los eje s’y r’ respectivamente, y (E IL,,,)
es el producto de inercia mecanico, el cual es nulo porque los ejes s’y r’ son
principales de flexion del segmento (Figura 3.8). Los momentos de inercia respecto a
los ejes y’ z’ se obtiene a través de una rotacién —a alrededor del eje X, y estan
representados por la ecuacion (3.10.14).

(Ell,) = (EIl)cos’ o), + (EI')sin* &'
{EI;-J = EE!}] SIIHI&:I + {Ef:rrlﬂﬂﬁzﬂi, (31014)

{Ef:..z;j - [fEf:_.'} - {E."_:,]l] Sin{ricnﬁai,

Aplicando el teorema de Steiner y sumando la contribucién de todos los segmentos se
obtienen los momentos de inercia mecénico y el producto de inercia mecanico, como
se representa en la ecuacion (3.10.15)
n
(Elyg) = Y [(ELL) + Ai bi(zi + epcosal)? |
I=1

n r

oy 2
(Elzc) = Z (EI:.) + A by (y, —ep sina;_) ] (3.10.15)

n - )
(Elyeep) = Z (El,) + A; bi(zi + epcosay) ()’i ~ €psin 01})]

i=1

donde y;, z son las coordenadas del centro del segmento i, con respecto a los ejes yg,
Z¢ (Figura 3.8) los cuales tienen su origen en el centro de gravedad mecanico.

La rotacion necesaria 6 para definir la ubicacién de los ejes principales de flexion n, &,
con respecto a los ejes yg, Z, esta representada en la ecuacion (3.10.16), se deduce
imponiendo la condicion de que el producto de inercia mecanico de la seccion (El,¢)

se anule.

ZEE J}'[_TZ,[.‘ ]
I:-&-fzf; ] - {EI_}-G- }

tan 2% =

(3.10.16)

Las rigideces flexionales méxima y minima de la seccidn, asociada a los ejes
principales de flexion, estan representadas en la ecuacion (3.10.17).

(Ely;) + (Elg) Bly) +ELINE . e o2
(Ely); (Efyy = =802 0 iJ(.{.M-_“ﬁ') b (Elye))t  (31017)
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3.10.7 Rigidez torsional

Ilgualando el trabajo externo del momento torsor T a la energia de deformacion por
corte, y teniendo en cuenta el desacople entre efectos torsionales y cortantes dado en
la ecuacion (3.10.9), se obtiene el balance energético representado por la ecuaciéon
(3.10.18)

I- L fi] sz i f
STAL = f (v, q' + Ml k) ds (3.10.18)

donde B es el giro por unidad de longitud y g = N: es el flujo de corte. La ecuacion
(3.10.18) permiten deducir la rigidez torsional tanto en el caso de secciones abiertas
como cerradas, las cuales se describen a continuacion.

e Rigidez torsional para secciones abiertas

En una seccién abierta no hay flujo de corte, lo cual implica que la ecuacion (3.10.9) se
reduce a la ecuacién (3.10.19). La curvatura por torsion de la teoria clasica de placas
es el doble del giro por unidad de longitud de la viga, como se muestra en la ecuacion
(3.10.20). Teniendo en cuenta la implicancia (3.10.19) y la curvatura por torsion
(3.10.20), y mediante el balance energético dado en la ecuacién (3.10.18) se obtiene
la rigidez torsional para secciones abierta, como se expresa en la ecuacion (3.10.21).

q'=0
MLs = Hykys (3.10.19)
Kys = 2 (3.10.20)
T =
i

e Rigidez torsional para seccion cerrada unicelular

En una seccién cerrada la curvatura por torsién es nula, lo cual implica que la ecuacion
(3.10.9) se reduce a la ecuacion (3.10.22). EI momento torsor T se deduce
satisfaciendo equilibrio de momentos del flujo de corte, que actdan en el contorno s”
(Figura 3.8), respecto a un punto arbitrario, como se expresa en la ecuacion (3.10.23).

qi' = Fins
ML, =0 (3.10.22)
T = jg[q R(s"))ds = q[2Fy] (3.10.23)
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donde R(s”) es el radio vector para tomar momento y I, es el area encerrada por el
contorno s”. Teniendo en cuenta la implicancia (3.10.22) y la ecuacién (3.10.23) del
momento torsor, y mediante el balance energético dado en la ecuacién (3.10.18) se
obtiene la rigidez torsional para secciones cerrada unicelula, como se expresa en la
ecuacion (3.10.24).

(3.10.24)

3.10.8 Flujo de corte causado por esfuerzo cortante en seccion
abierta

Usando los ejes principales (€ n) se obtiene el flujo de corte causado por una fuerza
cortante Qn, a través de la ecuacion (3.10.25)

qn = (EQIT;)* (ESg () (3.10.25)

donde el factor (ESg (s)) representa el momento estatico mecanico, el cual se expresa
mediante la ecuacién (3.10.26), siendo a,% el angulo que forma el segmento i con

respecto al eje principal n. La rigidez flexional consistente se define como en la
ecuacion (3.10.27)

(ES¢ (s)) = [ (n (s) — epsinab)A; ds (3.10.26)

(Ele)" = [, (ES¢ (s))cosa,ds (3.10.27)

3.10.9 Propiedades sectoriales

El 4area sectorial estad definida por la ecuacion (3.10.28). Los momentos lineales
sectoriales mecanicos, con respecto a los ejes principales (¢ n) se definen mediante
las ecuaciones (3.10.29) y (3.10.30) respectivamente.

w(s) = [, R(s")ds (3.10.28)
(Eswe) = fs (n(s)- eb sinom)w(s)A;ds (3.10.29)
(Esw,) = fs (&(s) + eb cosan)w(s)A;ds (3.10.30)

33



3.10.10 Ubicacioén del centro de corte mecanico

Las coordenadas del centro de corte mecénico, respecto a los ejes principales (¢ n), se
obtiene a partir de las ecuaciones (3.10.31) y (3.10.32) respectivamente.:

E
£ = ((E%E) (3.10.31)

Ne = % (3.10.32)

Si se usa el centro de corte mecénico como polo resulta: ¢ = 0, n.= 0. En este caso, se
cumple que los momentos lineales sectoriales mecénicos se anulen.

3.10.12 Restriccion al alabeo

Cuando el alabeo por torsidn esta restringido, se originan esfuerzos secundarios. El
flujo secundario esté representado por la ecuacion (3.10.33)

qw(s) = L2 [*w (s)A, ds (3.10.33)
donde w (s) es el area sectorial principal definida por la ecuacion (3.10.34).

w (S) = wy(S) — Wp (3.10.34)
y tomando el centro de corte como polo, tenemos:

wi(s) = [T R (s") ds (3.10.35)

1

Wo=n

fsw1 (s)A; ds (3.10.36)
El giro 6 se obtiene resolviendo la ecuacion general de la torsion.

3.10.13 Deformaciones de la viga

Las deformaciones de la viga se determinan utilizando las férmulas referidas a ejes
principales (¢ n). Por lo tanto, la deformacion axial &, las dos curvaturas por flexion &,

&g, y el giro por unidad de longitud B se obtienen mediante la ecuacion (3.10.37).

N
(EA)

M,
(El,)

M
(E_JTEJ
_ T
T (GJp)

o

Ky =

(3.10.37)

L1

b
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3.10.14 Deformaciones en los segmentos

La deformacion normal €k (s) en la superficie media en cualquier punto del contorno
puede calcularse a través de la deformacién de la viga (ecuacion 3.10.37) como se
expresa en la ecuacion (3.10.38).

7 (s) (3.10.38)

M, M;
e —mls)s -

€.(5) =
£ 15;1 (El,) (El)  ax?

La curvatura por flexion k&, que es Unica para cada segmento, se calcula a partir de
las deformaciones de la viga (ecuacion 3.10.37) como se expresa en la ecuacién
(3.10.39).

Ky = kpcosa, + kg sina, (3.10.39)
donde a,i7 es el angulo que forma el segmento i con el eje principal n.

La curvatura por torsion kL., expresada mediante la ecuacion (3.10.40), tiene un valor
Unico para toda la seccion y se deducen a partir del giro por unidad de longitud de la
viga B. El giro B se determina mediante la ecuacion (3.10.41), siendo n en numero de
segmentos.

P {.-ZTII{GJ#}secciénahier‘ta ’ (3.10.40)

S B TG JIR) seccion cerrada

ﬁ _ q Fi b{
Er_.;" F| [Erj.'.'

F (3.40.41)
i=]

El signo menos en la ecuacién (3.10.40) se debe a que el momento torsor en la viga
se adopta como positivo en sentido anti horario, mientras que el momento torsor en la
placa laminada M., es positivo en sentido horario.

Para determinar la deformacion de corte y}, expresada en la ecuacion (3.10.43), es
necesario primero conocer el flujo de corte total q(s) representado por la ecuaciéon
(3.10.42), que incluye flujo de corte por corte, torsion y restriccion al alabeo, dicho flujo
actla en el eje local s” (Figura 3.8).

q(s) = q,(s) + q(s) + qr(s) + quw () (3.10.42)
donde el dltimo término corresponde al alabeo restringido.

La deformacion de corte v, en la superficie media del segmento laminado se obtiene
mediante la ecuacion (3.10.43).

B .
b B I Kzs _ :f;;:l — ¢ i, (3.10.43)
] I

i) =
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3.11 PANDEO LINEAL EN SEGMENTOS RECTOS

La carga critica al pandeo por unidad de longitud de una placa rectangular, ortétropa,
simétrica, con sus cuatro bordes simplemente apoyados y la carga actuando en uno
de sus bordes, se expresa mediante la ecuacion (3.11), ver referencia [2], Capitulo 9,
Péagina 279.

v TiDa Dy (b\° _Dy3+2D 1 ray2
N{'H — e — 2__. i 2 _ﬁﬁ e
i b2 |" Dn (ﬂ) ¥ Dy, i m? (b) (3.11)

Los términos Dy, D,y D1, ¥ Dgs representan las rigideces flexionales, las cuales se
obtienen a partir de la ecuacion (3.8.5).

El término m es el nimero de semiondas de pandeo a lo largo de la direccion de la
carga (Figura 3.9). La longitud y el ancho de la plata estdn dados por a y b
respectivamente.

ST
g W

a
Figura 3.9: numero de semiondas (m) de pandeo a lo largo de la direccién de la carga.

N

3.12 DEFLEXION EN LAMINADOS

La deflexion de un laminado ortétropo (con longitud Ly y ancho Lx) y una lamina
isotropica (con longitud L’y y ancho L’x) son similares cuando se cumple la relacion
(3.12.1), ver referencia [4], Capitulo 4, Pagina 95.

Lx
Lx= Ly=Ly (3.12.1)

4|D11

D22

Para una placa isétropa de longitud L solicitada a una carga uniforme por unidad de
longitud (q), empotrada en uno de sus extremos y el otro extremo libre, la deflexién
méxima (6max) S€ obtiene mediante la ecuacion (3.12.2)

_qL4+ qL?

Omax = sz 2ca (3.12.2)

donde los términos EI y GA son las rigideces de flexion y de corte respectivamente.
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3.13 ANALISIS COMPUTACIONAL DE MATERIALES COMPUESTOS

En el Método de Elementos Finitos (MEF), un problema continuo es reemplazado por
un problema discreto que puede entonces ser computado gracias a la gran capacidad
de procesamiento que tienen hoy en dia las computadoras. La soluciébn a este
problema discreto es una solucion aproximada del problema original cuya precision
est& basada en las muchas decisiones que son hechas en el proceso numérico.

El primer paso de una simulacién de este tipo involucra la construccion de una malla
en el dominio computacional (dominio donde los fenémenos fisicos bajo interés
ocurren) de forma tal de reemplazar la region continua por medio de la unién finita de
elementos tales como triangulos, cuadrilateros, tetraedros, prismas, hexaedros, etc.,
basados en la dimensién (ver Figura 3.10). Estos son los llamados elementos finitos y
para cada uno de ellos, existen diferentes formulaciones que definen su
comportamiento. Luego se reconstruye el sistema original a partir de estos
componentes para estudiarlo globalmente.

Figura 3.10: Mallado de un ala con elementos cuadrilatero.

Aunque las estructuras continuas son inherentemente tridimensionales en algunos
casos su comportamiento puede describirse adecuadamente por modelos
matematicos uni o bidimensionales. Asi ocurre, por ejemplo, con los problemas de
flexion de placas, en los que el analisis se limita al estudio de la deformacion en el
plano medio de la placa, y con todas las estructuras en las que puede hacerse uso de
las hipotesis simplificativas de la elasticidad bidimensional o de revolucion (ej. Presas,
tuneles, depositos, etc.).
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CAPITULO 4 ANALISIS DEL PROBLEMA

4.1 RESISTENCIA DEL LAMINADO

Mediante el empleo de la teoria de vigas de pared delgada para materiales
compuesto se comprueba que la resistencia a la primera falla del ala cumpla con el
coeficiente de seguridad establecido por la norma OTAN AEP-83, (el cual es de 4.1 en
el caso de rafagas). Para comprobar la resistencia es necesario obtener los esfuerzos
internos en cada tramo del ala. Estos esfuerzos son obtenidos mediante la ecuacion
constitutiva condensada (ecuacion 3.10.3) utilizando las deformaciones para un tramo
de la seccion. Las deformaciones del segmento son calculadas a partir de la ecuacion
(3.10.30) hasta la ecuacion (3.10.35). Una vez calculado los esfuerzos y conociendo la
resistencia a rotura de las laminas, se obtendra el coeficiente de seguridad mediante el
criterio de falla cuadratico Tsai-Wu (ecuacion 3.5.2).

El programa SECCION (referencia [5]), creado por el profesor Julio C. Massa,
perteneciente al Departamento de Estructura de la Universidad Nacional de Cérdoba,
emplea las ecuaciones que permiten calcular las deformaciones, esfuerzos internos y
los coeficientes de seguridad en cada tramo. Por lo que se hace uso del programa
para obtener los coeficientes de seguridad.

Previo al andlisis de la resistencia del laminado, es necesario disponer de una serie de
datos, los cuales serviran para ejecutar el programa SECCION. A continuacion se
detalla los datos requeridos:

1. Mediante el célculo de las rigideces de las laminas (ecuacion 3.6.1 hasta la
ecuacion 3.6.4) se obtendran las rigideces reducidas de las laminas (ecuacién
3.3.4). Las rigideces reducidas relacionan la tensién y deformacién en una
lamina.

2. Realizar una descripcibn geométrica de las laminas en lo que respecta al
angulo que forma sus respectivas fibras y el orden en que se encuentran
ubicadas en el laminado. Esto permitira conocer las rigideces reducidas
transformadas (ecuacion 3.4.2) y luego, mediante una serie de hipétesis, los
elementos de la matriz de rigidez condensada (ecuacion 3.10.3).

3. Conociendo los elementos de la matriz condensada y las coordenadas de cada
tramo a partir de un sistema de referencia global permite obtener las
propiedades de las secciones, dadas por la ecuacion (3.10.10) hasta la
ecuacion (3.10.36). Estas propiedades son necesarias para resolver el
problema general de flexion y torsion.

4. Introduciendo las cargas externas maximas actuante en cada seccién del ala
en el programa SECCION se obtienen las deformaciones en dicha seccién
mediante la ecuacion (3.10.37). Estas deformaciones seran empleadas por el
programa y reemplazadas en la ecuacion (3.10.38) hasta la ecuacion (3.10.43),
y obtener de esta manera la deformacién en cada tramo de la seccion del ala.

39



Con el propésito de introducir como datos en los programas SECCION, todas las
cargas externas que actlan sobre el ala (sustentacion, resistencia y peso) seran
discretizadas en cargas puntuales.

4.2 DEFLEXION DEL ALA

Un procedimiento para evaluar la rigidez a la flexion EI y al corte GA, que son
obtenidas en forma analitica, es calcular la deflexion del ala mediante la ecuacion
(3.12.2) y comparar los resultados obtenidos mediante el ensayo de flexion del ala.

Cada estacion que compone el ala se caracteriza por tener diferentes rigideces a la
flexiébn y al corte. Teniendo en cuenta que la ecuacién (3.12.2) no es lineal, no es
posible sumar la deflexion de cada estacion para obtener el total de la deflexion del
ala. Por tal motivo, se propone un método aproximado para calcular la deflexion, el
cual consiste en obtener un promedio ponderado de las diferentes rigideces y de las
cargas externas de cada estacion, con lo cual se obtiene una sola rigidez y una sola
carga distribuida en el ala, y es posible aplicar la ecuacién (3.12.2).

4.3 USO DE ELEMENTOS FINITOS

Con el prop6sito de comparar los resultados de los coeficientes de seguridad que
fueron obtenidos mediante el programa SECCION, y la deflexién del ala obtenida a
partir de la ecuacion de deflexion de vigas, se hara uso de elementos finitos
empleando el programa Abaqus SE ®.

En el andlisis de la carga critica al pandeo de placas del ala se debe tener en cuenta
las siguientes caracteristicas:

e |a geometria de las placas es una combinacion de segmentos rectos y
curvilineos.

e |as secciones varian de espesor a lo largo del ala; por lo tanto, las propiedades
de las secciones cambian.

e Existe mas de un estado de carga interna actuando en las placas (esfuerzos
axiales, cortantes y flexionales).

Entonces, disponer de una ecuacién diferencial que contemple todas las

caracteristicas mencionadas anteriormente resulta inviable; por lo tanto, se hara uso
de los elementos finitos para analizar el pandeo lineal en el ala.
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4.4 CARACTERISTICAS GEOMETRICAS DEL ALA

A continuacion, se hace una descripcion del ala a analizar. El ala se caracteriza por
ser: un monoplano alto, planta rectangular, con diedro y flecha neutros.

4.5 ESQUEMA DEL SEMI-ALA SIN ALERONES

En la Figura 4.1 se presenta un esquema geométrico de la semi-ala con sus
dimensiones en milimetros. No se tiene en cuenta los alerones del ala porque se
asume que no contribuyen a la resistencia estructural.

|z
— ' D
|2
PemlMACA 4415
con cuerda de 450 mm

2350

14.85

1 >

SECCION A-A

;QEL
«Tf

Figura 4.1: Esquema geométrico del ala sin los alerones.

4.6 ELEMENTOS QUE CONFORMAN LA SECCION DEL ALA

En este apartado, se describen los elementos que conforman la seccién del ala. Como
se pude ver en el esquema de la seccion de la raiz del semi-ala, representada en la
Figura 4.2, el larguero principal y una parte del larguero secundario estan formados
por dos platabandas. Estas platabandas estan construidas con cordones de fibra de
vidrio E. La superficie del extradds e intradds estan fabricadas con el enrollado de
telas de fibra de vidrio E. Cada par de capas que forman la superficie del intradds y
extradds esta alternada por un nucleo de goma espuma de cinco milimetros.

El alma del larguero esta conformada por tres capas de tela de fibra de vidrio E de 220
gramos, orientadas a 45 grados y recubierto por la misma tela para adherirla al
recubrimiento. Cada lamina esta separada por una capa de goma espuma de cinco
milimetros.

41



Capas de tela -
! - Nucleo de goma espuma
de fibra de vidrio E

PLATABANDAS

PLATABANDAS

Figura 4.2: Esquema de la seccion de la raiz del semi-ala.

4.7 ESTACIONES DEL ALA

El ala estd conformada por seis estaciones distribuidas en direccion de la
envergadura, tal como se muestra en la Figura 4.3.

Estacion 1 Estaciin 2 Estaciin 2 Estacidn 4 Estacidn 5 Estacion &
gJlagsem 41.4cm 16em H.3em 36 cm TESerm

Ll

Figura 4.3: Distribucion de las estaciones del ala

4.7.1 Descripcién de cada estacion:

e Estacion 1: comienza desde el plano longitudinal de la aeronave y se prolonga
en direccion de la envergadura del ala con una longitud de 14.85 cm. Se
diferencia con las restantes secciones por no tener borde de ataque (Figura
4.4). El extradds e intradds estan compuesto por una primera capa (externa) de
tela de 90 gr/m? a 45°, la segunda es de 220 gr/m? a 0°, luego goma espuma
de 5mm y por encima dos capas mas de telas de 220 gr/m? a 45° vy 0°
respectivamente. Las platabandas de los largueros posen cada una 14
cordones.
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Figura 4.4: Esquema geométrico de la estacion 1

Mientras que a partir de la estacion 2 y hasta la estacion 6 el larguero
secundario no pose platabandas y el alma esta compuesta por tres capas de
tela de fibra de vidrio E de 220 gramos, orientadas a 45 grados, y recubierto
por la misma capa para adherirla al recubrimiento como se puede ver en la
Figura 4.5.

Sy

Figura 4.5: Esquema geomeétrico de la estaciones 2, 3, 4,5y 6.

Estacién 2: es la continuacion de la estacion 1 y tiene una longitud de 41.4 cm
a lo largo de la envergadura del ala. El extradds e intrad6és estan compuestos
por una primera capa (externa) de tela de 90 gr/m? a 45°, la segunda es de 220
gr/m? a 0°, luego goma espuma de 5 mm y por encima dos capas mas de telas
de 220 gr/m?> a 45° y 0° respectivamente. Las platabandas del larguero
principal posen cada una 14 cordones.

Estacién 3: es la continuacion de la estacion 2 y tiene una longitud de 18 cm a
lo largo de la envergadura del ala. El extradds e intradés estan compuestos
por una primera capa (externa) de tela de 90 gr/m? a 45°, la segunda es de 220
gr/m? a 0°, luego goma espuma de 5mm y por encima una capas mas de telas
de 220 gr/m? a 45°. Las platabandas del larguero principal posen cada una 14
cordones.
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e Estacion 4: es la continuacion de la estacion 3 y tiene una longitud de 38.25 cm
a lo largo de la envergadura del ala. El extradds e intradés estan compuestos
por una primera capa (externa) de tela de 90 gr/m? a 45°, la segunda es de 220
gr/m? a 0°, luego goma espuma de 5mm y por encima una capa mas de tela de
220 gr/m? a 45°. Las platabandas del larguero principal posen cada una 10
cordones.

e Estacion 5: es la continuacion de la estacion 4 y tiene una longitud de 36 cm a
lo largo de la envergadura del ala. El extradés e intraddés estan compuestos
por una primera capa (externa) de tela de 90 gr/m?® a 45°, luego goma espuma
de 5 mm y por encima una capa mas de tela de 220 gr/m® a 45°. Las
platabandas del larguero principal posen cada una 10 cordones.

e Estacion 6: es la continuacién de la estacion 5 y tiene una longitud de 76.5 cm
a lo largo de la envergadura del ala. El extrados e intradds estdn compuestos
por una primera capa (externa) de tela de 90 gr/m? a 45°, luego goma espuma
de 5 mm y por encima una capa mas de tela de 220 gr/m? a 45°. Las
platabandas del larguero principal no poseen cordones.

Tabla 4.1: Resume de los materiales y sus cantidades que se emplean en cada una de
las estaciones

MATERIAL ESTACION

1 12 |3 (4 |5 |6

Capas de 90 gramos para el extradds e intradds 1 |1 1 (1 |1 1

Capas de 220 gramos para el extradds e intradés 3 |3 2 12 |1 1

Cordones para cada platabanda del larguero principal 14114 |14|10|10 (O

Cordones para cada platabanda del larguero secundario | 14 | O 0O |0 |O 0
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CAPITULO 5 RESULTADOS NUMERICOS

5.1 RIGIDEZ POR RESISTENCIA DE MATERIALES

Empleando las propiedades mecéanicas de los materiales definidas en Capitulo 3 y
mediante la ecuacion (3.6.1) hasta la ecuacién (3.6.4) se procede a calcular la rigidez
de los elementos que componen a la seccion del ala.

. Maodulo eléstico del corddn con matriz epoxi en direccion de la fibra:
E1 = Em*Vm + Ef*Vf (3.6.1)

E, = 35204Kg/cm?* 0.25 + 720000Kg/cm?* 0.75 = 548801 kg/cm?

. Maodulo eléstico del corddn con matriz epoxi en direccion perpendicular a la fibra:
E2 *=Vf/Ef+Vm/Em (3.6.2)

_ 7200000Kg/cm2 * 35204Kg/cm2
" 0.25 * 720000 Kg/cm2 + 0.75 * 35204Kg/cm2

= 122802 kg/cm?

E>

o Médulo de rigidez transversal:

Gi, = Vi/ Gf +Vm/ Gm (3.6.4)

G, = [0.75/ 306122Kg/cm? + 0.25 / 13132Kg/cm?] * = 46538 kg/cm?

. Moédulo de Poisson:

Vi, =VE*Vf +Vm*Vm
Vo= Vi, * E2 / E]_ (363)

V;=0.25*0.34 +0.75*0.21 =0.2425

0.2425 * 122802Kg/cm2
Vo= = 0.054
548801Kg/cm?2
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Maodulo eléstico de la tela con matriz epoxi en direccion de la fibra:

E, = 720000Kg/cm?* 0.5 + 75204Kg/cm?* 0.5 = 397602 kg/cm?

Maodulo eléstico de la con matriz epoxi en direccion perpendicular a la fibra:

_ 720000Kg/cm2 * 35204Kg/cm?2
0.5 % 720000 Kg/cm2 + 0.5 * 35204Kg/cm2

= 136183 kg/cm?

Ez

Médulo de rigidez transversal:

G, = [0.5/13132Kg/cm? + 0.5/ 306122Kg/cm?] * = 25183 kg/cm?

Modulo de Poisson:

V;;=05%*0.21+05*0.34 =0.275

0.2425 * 136183Kg/cm2
Vo= =0.094
397602Kg/cm2

Gréfico 5.1: MAdulos elastico de los materiales empleados en el ala
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Gréfico 5.2: Médulos de Poisson de los materiales empleados en el ala
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5.2 ESPESORES DE LAS TELAS

Los espesores de las telas se obtienen de la ecuacion (3.7.1)

w
tc = ———u Vi (3.7.1)

. Para la tela de 90 gr/m*:

tc = 90 gr/m2 — 0.0072 cm

1000 * 2.7 gr/cm3 * 0.5

. Para la tela de 220 gr/m?:

220 gr/m2

= =0.016
1000 * 2.7 gr/cm3 = 0.5 o

tc

5.3 CARGAS EXTERNAS ACTUANDO EN EL ALA

El andlisis estructural se realiza teniendo en cuenta que la aeronave tiene una
configuracion de maxima solicitacion; esto implica sustentarse con un angulo de
ataque de 9° a una velocidad de 20.45 m/s.

5.3.1 Distribucion de las cargas masicas

Por tratarse de un ala de planta rectangular con un leve incremento del espesor del
recubrimiento en la zona de raiz y el larguero con mayor cantidad de cordones
aplicado en dicha zona, se adopta la siguiente distribucion de masa por unidad de
longitud:

e desde el plano longitudinal y hasta la mitad del semi-ala la masa es de 1.91
kg/cm.
¢ desde la mitad del semi-ala hasta la puntera la masa es de 1.56 kg/cm.

como se puede ver en la Figura 5.1.

DISTRIBUCION MASICA DEL ALA

7=\

[ v

o I A S A P S A N T
% | 11117 11.£1 }(ginl 1111 156 Kg/m

Figura 5.1: Distribucion de la masa del semi-ala.
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5.3.2 Distribucion de sustentacion

La distribucién del coeficiente de sustentacion del avion completo (C,), obtenido
mediante el software XFLR5 para un angulo de ataque de 9°, se muestra en la Figura
5.2.

2.0, CL

-2000 - J . 2000 L [mm]

Figura 5.2: Distribucién del coeficiente de sustentacion del avién completo (C,)

5.3.3 Momento torsor

En la Figura 5.3 se puede observar que, para un angulo de ataque de 9°, la resultante
de la sustentacién actia préximo al 25% de la cuerda. En el caso de la resultante de la
fuerza masica del ala se puede considerarse como una fuerza aplicada por detras del
40% de la cuerda. Ambas cargas externas generan un momento torsor.

0.4 0.6 0.8 1,0
— Sustentacion

"""""
i

Lt fF — Peso

Figura 5.3: Momento torsor del ala generado por la accion de la sustentacion y el peso.

5.3.4 Resistencia Aerodinamica

El coeficiente de resistencia aerodinamico del avion completo (Cp) se obtiene
mediante el software XFLR5, y se expresa en la ecuacion (5.3.1).

Cp = CL/9.23 (5.3.1)
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5.4 DISCRETIZACION DE LAS CARGAS ACTUANTES

En la Figura 5.4 se muestra la discretizacion de la sustentacion en cargas puntuales,
este esquema de definicion de las cargas se ha aplicado al resto de las cargas
actuantes sobre el ala.

SUSTENTACION DISCRETIZADA

X Y
—
s L5 L4

AT

Spe ]1

Figura 5.4: Esquema de la discretizacion de la sustentacion en cargas puntuales.

A su vez, estas cargas puntuales son divididas en magnitudes mas pequefias, con lo
cual se logra una mejor distribucion solicitaciones sobre el ala. La distribucién de todas
las cargas puntuales se muestran en la Figura 5.5.

Figura 5.5: Cargas puntuales actuando sobre el ala.

Para discretizar la sustentacién se realiza un promedio en la distribucién de los
coeficientes de sustentacion (Figura 5.2) para cada una de las seis estaciones
definidas en el apartado 4.7. Luego, se reemplaza los coeficientes obtenidos en la
ecuacion (5.4.1) de sustentacion.

L=1/2*C|_p*p*V2*C*AX (5.4.1)
Siendo:

L: Sustentacion [N].

C.p: Coeficiente de sustentacion promedio en cada estacion.

p: es la densidad del aire a nivel del mar, igual a 1.2 Kg/m?.

V: es la maxima velocidad para 9° de 4ngulo de ataque, igual a 20.45m/s.
C: es la cuerda del ala, igual a 0.45 m.

Ax: es la longitud de cada seccién en metros.
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La resistencia aerodinamica del avion completo (D) se obtiene mediante la ecuacién

(5.3.2)

Siendo:

D: Resistencia.

D=%*Cop*p*V2*C*Ax

Cop: Coeficiente de resistencia promedio en cada estacion.

(5.3.2)

Tabla 5.1: muestra las cargas externas discretizadas para cada una de las estaciones
del semi-ala, y estos son los valores en los programas de célculo.

ESTACION Cip Ax [m] SUSTENTACION [N] | RESISTENCIA[N] PESOI[N]
1 0,9581 0,149 16,06 0,000 2,782
2 1,1823 0,414 55,27 5,988 7,757
3 1,3428 0,180 27,29 2,957 3,373
4 1,3704 0,383 59,19 6,413 5,854
5 1,3447 0,360 54,66 5,922 5,509
6 0,9521 0,765 82,24 8,910 11,707

Grafico 5.3: Distribucion de las cargas externas actuando sobre cada estacién del ala.
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5.4.1 Configuracién de las cargas externas para el programa SECCION

Las cargas externas obtenidas en el analisis anterior son introducidas en el programa
SECCION de la siguiente manera:

Primero, se ha considerando la estacion 6 en voladizo con su longitud
correspondiente, y se han introducido en el programa las magnitudes y
coordenadas de las cargas externas que actlan en dicha estacion, como se
muestra en la Tabla 5.2. Luego se ejecuta el programa y se obtienen los
resultados de las cargas internas. En la Figura 5.6 se observa a la estacién 6
en voladizo con la distribucion de cargas puntuales introducidas como dato en
el programa.

A continuacion, se ha considerado a la estacién 5 en voladizo su longitud
correspondiente mas la longitud correspondiente a la estaciéon 6, y se han
introducido en el programa las magnitudes y coordenadas de las cargas
externas correspondiente a las estaciones 5y 6 como se muestra en la Tabla
6.3. Luego se ejecuta el programa y se obtienen los resultados de las cargas
internas. En la Figura 5.7 se observa a la estaciébn 6 en voladizo con la
distribucion de cargas puntuales introducidas como dato en el programa. El
proceso continua con las demas secciones y con la misma secuencia.

//‘/(//j//.,/////( =

<&

76.5 cm

Figura 5.6: Estacion 6 en voladizo con la distribucién de cargas puntuales introducidas

como dato en el programa.

Tabla 5.2: Magnitudes y coordenadas de las cargas externas actuando en la seccion 6

CARGAS ACTUAMTES

Fuerzax Fuerzay Fuerzaz Coorxfu Cooryfu CoorZzfu
0, Q0 4,192 0, Q0 38,250 4,752 1.040
O, 000 4,152 O, 000 38,250 -1.452 1.040
0, Q0 0, Q0 0.454 3H. 250 4,752 1.040
0, Qg 0, Qg 0.454 38,250 -1.452 1.040
0, Q0 -0, 597 0, Q0 38,250 4,510 5.723
0, Q0 -0, 597 0, Q0 38,250 =1.040 5.723
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36 cm

76.5 cm

R

Figura 5.7: Estacién 5 en voladizo con la distribucion de cargas puntuales introducidas
como dato en el programa.

Tabla 5.3: Magnitudes y coordenadas de las cargas externas actuando en la seccion 5

CARGAS ACTUAMTES

FUerzax Fuerzay Fuerzaz Coorxfu Cooryfu Coorzfu
0. a0 2.786 0. a0 15, 000 4,732 1.040
0. a0 £.7BB 0. a0 18, 000 -1.45%2 1.040
0. oo 0. oo 0. 302 18, 000 4,732 1.040
0. a0 0. a0 0.302 15, 000 -1.452 1.040
0. a0 -0, 281 0. a0 18, 000 4,700 5.723
0. 000 -0, 281 0. 000 15, 000 =1.400 5.723
0. a0 4,192 0. a0 740250 4,752 1.040
0. oo 4,192 0. oo 74250 -1.45%2 1.040
0. a0 0. a0 0.454 74250 4,732 1.040
0. a0 0. a0 0.454 740250 -1.45%2 1.040
0. oo -0, 597 0. oo 74,250 4,510 5.723
0. a0 -0. 557 0. a0 74250 -1.040 5.723

Los momentos producidos por las fuerzas seran calculados por el programa, teniendo
en cuenta su punto de aplicacion respecto al centro de gravedad mecanico y al centro
de corte segun corresponda. La componente axial de la carga (fuerza X) produce
flexion cuando no actua en el centro de gravedad mecanico (Yg, Zg).

Las componentes cortantes de la carga (fuerza Y, fuerza Z) producen:
a) flexion cuando la coordenada x no es nula.
b) torsién cuando las coordenadas y, z no son las del centro de corte.

5.5 CONFIGURACION DE LAS SECCIONES

A continuacion, se esquematiza en las Figura 5.8 y Figura 5.9 la ubicacion y
enumeraciéon de los tramos y nudos de las estaciones que se emplearan en el
programa SECCION. La configuracion de la seccién 1 es diferente al resto de las
secciones porque en estas Ultimas se incorpora el borde de ataque del ala
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o ESTACION1

] ¥
5"@)1@% NG

z & MNUDO

i ) TRAMO
1@ @3 @ - 13@11 12

Figura 5.8: Ubicacion y enumeracion de los tramos y nudos de la estacion 1.

o ESATACIONES 2, 3,4,5y6

& MUDO

) TRAMO

Figura 5.9: Ubicacién y enumeracion de los tramos y nudos de las estaciones 2, 3, 4,5y 6.

Las unidades empleadas en el programa se especifican a continuacion:

los

desplazamientos se dan en [cm], las fuerzas en [kg] y los modulos elasticos en

[k_g)/cmZJ.
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5.6 COEFICIENTE DE SEGURIDAD EN CADA ESTACION

A continuacion, se muestran los resultados de las cargas internas y de los coeficientes
de seguridad (CS) obtenidos para cada tramo que compone una estacion del ala, con

sus respectivos graficos.

o RESULTADOS DE LA ESTACION 1

COEFICIEMTE DE SEGURIDAD A PRIMERA FALLA EN CADA TRAMO

tramo parte FUERZAS ¥ MOMEMTOS POR UMIDAD DE LOMGITUD
axial flectaor corte torsaor
1 0,000 0.1411E+4+03  0.2812E+01  0.180%E+01 -0.1826E+00
2 1.000 0.1399E4+03 -0,2701E+01 0.3145E+01  O,1021E+00
3 0,000 0.41531E+01 -0.8%920E-01 0.4795E+01 -0, Z805E+00
4 1.000 -0.1284E+03 0, 2604E+01 -0.3311E+00 -0,1557E+00
5 1.000 -0.1295E+035 0.26%94E+01 0.111SE+01 -0.1416E+00
a 0,259 -0.68584E+01 0.2550E+00 0,85%7YE+00 -0, 5991E-01
rd 1,000 -0.8252E+02 0.2073E+01 -0.35%40E+00 -0,1145E+00
5 0,000 -0.8363E+02 -0.2111E+01 0.1063E+01 0. 7314E-02
e 0,000 -0,2141E+01 -0, 3996E-01 -0.135%1E+01 -0, 2737E+00
10 1.000 0.7736E+02 -0.19%94E+01 0O.2308E+01 0O, 3682E-01
11 1.000 O0.7849E+02 -0.2025E+01 0O.78973E+00 0O, 2209E-001
1z 1.000 O0.7753E+01 -0.3152E+00 O.1787E+01 -0,1435E+00
o ___‘ffl____ ]
——, ___--- al.la
23 57 @ _——________"_':::.
"_.:7_ R 3358

Figura 5.10: Distribucién de los CS en la estacion 1.

ZOEF.

17,
17.
33.
15,
19.
15.
31.
s1.
83.
34.
33.
15.

SEGU

3293
5020
62354
4017
2016
5756
F050
1662
8639
17546
5627
4321

El menor CS es de 15.41 y se ubica en tramo 12, préximo a la platabanda inferior de la
viga principal. Mientras que el mayor CS es de 83.86 y se ubica en la viga secundaria.
Existe una diferencia notable entre los extremos de los valores de los CS.
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o RESULTADOS DE LA ESTACION 2

COEFICIENTE DE SEGURIDAD A PRIMERA FALLA EMN CADA TRAMO

tramo parte FUERZAS v MOMEMTOS POR UMIDAD DE LOMNGITUD COEF. SEGU
axial flectaor corte torsaor
1 1.000 -0 1278E+05  0,2568E+01 -0.1287E+01 -0.1268E+00 1%, 548535
2 0,150 -0, 7L99E+01 0. 2836E+00 -0.1440E+01 0.1033E+00 16,5641
3 0,000 -0.1988E4+01 -0, 7952E-05 -0,2155E+01 -0.4426E-04 79,5800
4 1.000 0.8085E+01 -0.2379E+00 -0.5%457E+00 0, 2368E-01 17. 73968
5 1,000 0,118%E+03 -0,2460E+001 0. 7211E+00 0,9777E-0L 20,9420
& 1.000 0 1190E4+03 -0,2449E+01 O0.1%48E+01 ©O,1107E+00 20,9349
7 0,313 0.7535E+01 -0.3030E+00 0.2255%E+01 -0.16818E+00 1la. 2697
= 0,882 -0.6479E+01 0, 2207E+00 0.1463E+01 -0, 8871E-01 16.1481
G 1.000 -0 1277E+05  0,2581E+01 0. 5801lE-01 -0.1127E+00 15,3709
10 0,000 -0, 295%3E+01 -0, 8011E-02 -0.21%2E+00 -0.4452E-00 B5.4349
- 4 - = _—
— — ——

Figura 5.11: Distribucién de los CS de la estacion 2.

De manera similar a la estacion 1, el menor CS se ubica proximo a la platabanda del
larguero principal, y los mayores CS se ubican en la viga secundaria. Como se vera a

continuacién, una situacion similar se repite para el resto de las estaciones.

Estos resultados indican que las platabandas trabajan correctamente mostrando las
mayores solicitaciones. Por otro lado, se aprecia un notable sobredimensionamiento
en la resistencia a primera falla de las laminas que componen a la viga secundaria.
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o RESULTADOS DE LA ESTACION 3

COEFICIENTE DE SEGURIDAD A PRIMERA FALLA EMN CADA TRAMO

tramo parte FUERZAS v MOMERWTOS POR UMIDAD DE LONGITUD COEF. SEGU
axial flectaor corte torsaor
1 1,000 -0.9888E+02 0.1727E+01 -0.1234E+01 -0, 9901E-01 25,2733
2 0,150 -0.3060E+01 -0.4585E+00 -0.1215E+01 ©.3514E-001 4. BEGO
3 0,000 -0.168d46E+01 -0.2484E-05 -0,171%E+01 -0.3785E-04 Q. 2230
4 1.000 0.2423E+01 0.4233E+00 -0.770lE+00 0, 2711E-01 20,4328
i} 1,000 0.9268E+0¢ -0.16%1E+01 Q. 5%304E+00 0, F390E-01 0. 4452
) 1.000 0.9315E+02 -0.1684E+01 0.1767E+01 0O, 9051E-01 20,3284
7 0,563 0.3213E+01 0.458%E+00 0.19358E+01 -0.6257E-01 1. 9104
3 0,000 0,2181E+01  0,3236E+00 0.1994E+01 -0, 8035E-01 23,0264
G 1,000 -0.982]1E+02 O0.1735E+01 0.3183E-01 -0, 8202E-01 25,3843
10 0,000 -0, 2280E+01 -0, 24%1E-02 -0.18%4E+00 -0, 35811E-001 110, 3985
¢ - cs-2822
.._._2;-__ — ———

Figura 5.12: Distribucién de los CS de la estacion 3.

Cuanto mas se alejan las estaciones de la zona de la raiz del ala, el coeficiente de
seguridad se incrementa. Este incremento se debe a la menor carga interna que tienen

las estaciones.
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o RESULTADOS DE LA SECCION 4

COEFICIEMTE DE SEGURIDAD A PRIMERA FALLA EN CADA TRAMO

tramo parte

L 000
L150
. 000
. 000
. 000
000
L3153
. 882
L 000
. 000

[N e N ra R W WL I S PN S o
=) lalal ol ol e lal S

'_'.

FUERZAS % MOMEMTOS POR UMIDAD DE LOMGITUD

axial

L G93TVE+DZ
L2OFEE+OL
L521E+01
244 5E+01
. BE1SE+D2
B631E+02
L3253E+01
L2500E+01
. B9LEE+02
L22TREHOL

flectaor corte torsaor

0.9971E+00 -0.1027FE+01 -0, 678%E-0L1
-0.4520E4+00 -0.1021E+01 0, 2879E-0L
-0.45%943E-05 -0.153%9E+01 -0.358%E-04

0. 4185%E+00 -0, 5573E+00 0,1891E-01
-0.9877E+00 0. 5085E+00 0, 5407E-0L
-0.9001E+00  0.14%8E+01 0.68621E-01

0.4778E+00 0.1582E+01 -0, 5028E-01
-0.4538E+00 0.118%E+01 -0.4473E-01

0.1005E+01  0.212FE-03 -0.5510E-01
-0.45976E-02 -0.2210E+00 -0,3611E-01
D
*'TF::'-? —

- gt I

hi;__¢_ e

Figura 5.13: Distribucién de los CS en la estacion 4.

o RESULTADOS DE LA ESTACION 5

COEFICIENTE DE SEGURIDAD A PRIMERA FALLA EMN CADA TRAMO

tramo parte
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axial
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-0,
-0,
-0.
-0,
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. 8430E-02
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5342E+00
EE70E-0L
4591E-01

-0,
-0,
-0,
-0,

[l o e e

UMIDAD DE LOMSITUD

Carte

BEE2E4+00
8711E+00
1080E+01
FEE4E400

L 3216E+00
LA1BEE+OL
L1Z204E+01
LA185E+01
J1646E-01
L1534 6E+00

-0,
0.
-0,
0.
0.
0.
-0,
-0,
-0,
-0,

tarsar

4725E-01
8268E-01
24 58E-04
F1L38E-0L
3467E-01
4007E-01
1156E+00
111 2E+00
3274E-01
2472E-01
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5434
L5l42
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Figura 5.14: Distribucién de los CS de la estacion 5.

RESULTADOS DE LA ESTACION 6

ESFUERZDS EM EL STISTEMA GLOBAL

CORTE CZORTE 2 AXTAL FLECTOR FLECTOR =2 TORSOR
0. 71S0E+01 0. SQO082E+00 O, 0000E+00 0. 3474E4+02  0.2750E4+05 0. 25%94E+02
COEFICIENTE DE SEGURIDAD A PRIMERA FAallLa ER CaDb TRAMO
tramo parte FUERZAS v MOMEMTOS POR UMIDAD DE LOMNGITUD COEF. SEGU
axial flectaor corte torsaor
1 0,000 -0.1585E+01 0. 2185E-04 -0,2376E+00 0.433%E-05 55.9558
2 0,105 -0.1a80E+01 0Q.1844E+00 -0, 368%1E+00 O.4003E-01 42,8323
3 1.000 0.3385E+01 -0.15a6E-04 0,3815E+00 -0, 35%03E-04 85,5541
4 1.000 0.1507E+01 -0.1a686E+00 0O.4174E+00 -0,4657E-0L 5%9. 0302
5 1.000 0.1442E+01 -0.2216E-04 0,4408E+00 -0, 5943E-05 62,1625
& 1.000 0.1445E4+01 -0,2216E-04 0Q.4784E+00 -0, 5%943E-05 a0.1567
7 0,500 0.1621E+01 -0.17%91E+00 Q. 7708E+00 -0, 7968E-0L 44,3450
= 0,882 -0.1a679E+01 0.1842E+00 -0,9375E-01 0O.1418E-01 41,5321
G 0,000 -0.1571E+01 0. 2185E-04 -0,1397E+00 0.433%E-05 54,5921
10 0,000 -0, 5620E+01 -0.1580E-01 -0.1123E+01 -0.3524E-00 45,9248
___-5_. _ﬂ-l-—-‘-_‘_-_____
o1 | s —

Figura 5.15: Distribucién de los CS de la estacion 6.
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5.6.1 Coeficientes de seguridad obtenidos mediante elementos finitos

A continuacién, se presentan los resultados obtenidos mediante el programa Abaqus
SE ® para las diferentes estaciones del ala. Los resultados obtenidos se basan en el
criterio de Tsai-Wu, el cual representa la relacién entre la carga aplicada y la carga
que produce la falla. Este indice es equivalente a la inversa del coeficiente de
seguridad. El panel con menor CS de cada estacion se indica por medio de un
recuadro.

. RESULTADOS DE LA ESTACION 1

TSAIW

SMEG, (fraction = -1.0), Layer = 1

{Average-compute)
+2.063=-01
+1.893=-01
+1.724=-01
+1.555e-01
+1.385=-01
+1.216=-01
+1.046=-01
+8.771e-02
+7.078=-02
+5.384=-02
+3.691=-02
+1.997e-02
+3.03%9=-03

CS1

Figura 5.16: Ubicacion del menor CS en la seccion 1.
El coeficiente de seguridad para la estacion 1 es: CS; = 0.06™! = 16.66. La ubicacion

del CS; es coincidente con el valor obtenido mediante el programa SECCION. El valor
del CS; es mayor en 8.1 % respecto al CS obtenido del programa SECCION.

. RESULTADOS DE LA ESTACION 2

TSAIW

SNEG, (fraction = -1.0), Layer = 1

{Average-compute)
+2.063e-01
+1.892e-01
+1.721e-01
+1.550e-01
+1.379e-01
+1.208e-01
+1.037e-01
+8.658e-02
+6.948e-02
+5.239%9e-02
+3.529e-02
+1.819e-02
+1.095e-03

Figura 5.18: Ubicacion del menor CS en la estacion 2
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El coeficiente de seguridad para la estacion 2 es: CS, = 0.065"1 = 15.38. El panel con
el CS, se encuentra ubicado en el extraddés en cercanias del larguero secundario, a
diferencia del programa SECCION donde el tramo con menor CS se encuentra en
cercanias del larguero principal. El valor del CS, es menor en 5.1 % respecto al CS
obtenido del programa SECCION.

. RESULTADOS DE LA SECCION 3

TSAIW
SNEG, (fraction = -1.0), Layer = 1
(Avg: 100%)

+2.063e-01
+1.891e-01
+1.719e-01
+1.547e-01
+1.376e-01
+1.204e-01
+1.032e-01
+8.602e-02
+6.885e-02
+5.167e-02
+3.449e-02
+1.732e-02
+1.417e-04

Figura 5.20: Ubicacién del menor CS en la estacion 3.

El coeficiente de seguridad para la seccion 3 es: CS;= 0.0375"! = 26.6. El panel con el
CS; se ubica en el extradds proximo al larguero principal, a diferencia del programa
SECCION en donde el CS se ubica en el intradds en cercanias del larguero principal.
El valor del CS; es mayor en 12.1 % respecto al CS obtenido del programa SECCION.

5.6.2 Comparacién de los resultados

Comparando los resultados que se obtuvieron mediante el programa “SECCION” con
los de elementos finitos se puede notar que ambos estan préximos entre si en las
secciones con mayor solicitacién, esto es en las estaciones 1y 2, promediando un CS
de 15. A partir de la estacion 3 la diferencia en los valores de CS en ambos programas
comienza a aumentar.

De los resultados analizados anteriormente, se puede concluir que el menor CS es
aproximadamente 15 y se encuentra ubicado en la raiz del ala, en el tramo compuesto
de cuatro telas de fibra de vidrio y goma espuma.

Si se tiene en cuenta que el factor de carga exigido por normas aeronauticas (OTAN
AEP-83) es de 4.1 para el caso de rafaga, se concluye que el ala esta
sobredimensionada en 400 % en la resistencia requerida.
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5.7 EFECTOS TERMICOS EN LA RESISTENCIA

Un correcto dimensionamiento implica que debe descontarse la dilatacion térmica. Se
considera que el alargamiento es diferente en la direccién principal 1 y 2, y no hay
deformacién de corte cuando se utilizan coordenadas locales. En el calculo, se
considera que el espesor del laminado es bajo. Esta consideracién implica que el
cambio de temperatura es uniforme en todo el espesor y corresponde a la diferencia
entre la temperatura operativa y la temperatura de curado.

Los coeficientes de dilatacion térmica empleados en las telas y cordones de fibra de
vidrio para las direcciones principales 1y 2 son: a; = 6.3x10°/°Cy a, = 20.5x10°® /°C
Los coeficientes de dilatacibn empleados para la goma espuma son:
a; = ap = 0.00015/°C.

Segun normas de disefio, la estructura debe ser capaz de resistir un cambio en la
temperatura de +40°C y -40°C sin afectar su resistencia estructural tomando como
referencia la temperatura de disefio. Si se tiene en cuenta que la temperatura de
disefio es de 20°C, entonces la estructura debe resistir 60°C y -20°C.

A continuacion, se evalua en el programa “SECCION” los cambios de temperatura
para la estacion 1, que es una de las partes mas comprometida en solicitaciones.

o RESULTADOS PARA 60°C

ESFUERZO0S EM EL SISTEMA GLOBAL

ZORTE Y ZORTE 2 AXTAL X FLECTOR ¥ FLECTOR 2 TORSOR
0. 2627E+02  0.3078E+01 O, 0000E4+00 -0, 3508E+03 0,284 5e+04 0, 2179E+03

COEFICIENTE DE SEGURIDAD A PRIMERA FALLA EM CADA TRAMO

tramo parte FUERZAS Y MOMEMTOS POR UMIDAD DE LOMNGITUD COEF. SEGU
axial flector carte tarsar
1 0,000 0.1411E4+03 0.2812E+01 0.1809E+01 -0,182a6E+00 17,5325
2 1,000 0 139%E+035 -0,2791E+01 ©.3143E+01 O, 1021E+00 17. 696l
3 0,000 0.4131E4+01 -0.8%920E-01 0.4795E+01 -0, 2805E+00 31.19a4
4 1.000 -0.1284E+05  0,2604E+01 -0.3311E+00 -0,1557E+00 1%, 39581
] 1,000 -0, 1295E+03  0,26894E+01  0.1119+01 -0.1416E+00 19,1980
& 0,259 -0.6884E4+01 0.2550E+00 0, 8597E+00 -0, 5991 E-01 15.6713
7 1,000 -0, 8252E+02 0,.2073E+01 -0.3540E+00 -0,1145E+00 31. 6991
b 0,000 -0.8363E+02 -0.2111E+01 O.1063E+01 0. 7314E-02 31.1a05
G 0,000 -0, 2141E4+01 -0.3995E-01 -0,1351E+01 -0, 2737E+00 841066
10 1,000 0.7736E+02 -0.1994E+01 0. Z2308E+01 O, 3682E-01 34,1855
11 1,000 0.7849E4+02 -0,2025E+01 0O.7973E+00 O, 2209E-01 33. 56859
12 1.000 O.7753E+01 -0.3152E+00 0QO.1787E+01 -0.1435E+00 15.3372
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Graficé 5.4: Comparacion del coeficiente de seguridad en cada tramo de la estacion 1,
en el rango de temperatura de los 60°C y 20°C.

90 - CS
80 -
70 -
60 -
50 -
40 - W CS para 60 °C
30 - CS para 20 eC
20 -
O = T T T T T T T T T T T
1 3 5 7 9 11 TRAMO
. RESULTADOS PARA -20°C
ESFUERZD= EM EL SISTEMA SLOBAL
CORTE ¥ _ORTE 2 AXTAL = FLECTOR FLECTOR =2 TORSOR
0.2027E+02 0.3078E+01 0. 0000E4+00 -0, 3508E+03  0,2845E+04 0. 2179E4+03
COEFICIENMTE DE SEGURIDAD A PRIMERA FAlLLA EM CADA TRAMO
tramo parte FUERZAS Y MOMEMTOS POR UMIDAD DE LOMSITUD CZOEF. SEGU
axial flectaor corte torsaor
1 0,000 0.1411E+03  0.2817E+01 0.180%9E+01 -0.1826E+00 17,5282
2 1.000 0,1399E+03 -0.2791E+01 0.3143E+01 0.1021E+00 17,6918
3 0,000 0.4131E+01 -0.65920E-01  0.4795E+01 -0, 2805E+00 33,6555
4 1.000 -0,1284E+03 0O.26684E+01 -0.3311E+00 -0.1557E+00 19,4025
5 1.000 -0,1295E+03 0.26%94E+01 0.111%9E+01 -0.1416E+00 19, 2028
a 0.25%9 -0.68584E+01 0. 2550E+00 0.8597E+00 -0, 5%9%1E-0L 15. 5436
7 1.000 -0, 8252E+02 0.2073E+01 -0.35%40E4+00 -0.1145E+00 31, 7069
g 0,000 -0,8363E+02 -0, 2111E+01 ©.1063E+01 0. 7314E-07 31,1681
= 0,000 -0, 2141E+01 -0, 3990E-01 -0.1351E+01 -0.2737E+00 823, 7830
10 1.000 0,7736E+02 -0.19%94E+01 0.2308E+01 0. 3682E-01L 34,1775
11 1.000 0,7845E+02 -0,2025E+001 0O.7973E+00 0.2205E-01 33,5806
12 1.000 0,7F53E+01 -0.3152E+00 0.1787E+01 -0.1435E+00 15.4638
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Grafico 5.5: Comparacion del coeficiente de seguridad en cada tramo de la estacion 1,
en el rango de temperatura de los -20°C y 20°C.

90 4 CS
80 -
70 -
60 -
50 -
40 - m CS para-202°C
30 CS para 20°C

20 A

O 1 T T T T T T T T T T T
1 3 5 7 9 11

TRAMOS

Los resultados muestran que los margenes térmicos de 60°C Y -20°C no afectan a la
resistencia estructural. Aunque se presenta una leve disminucion en el coeficiente de
seguridad en el tramo 3 para una temperatura de 60°C.

5.8 DEFLEXION DEL ALA

Como se puede observar en la Tabla | hasta la Tabla VI del APENDICE 1, en la
mayoria de los elementos estructurales que forman a las estaciones del ala cumplen
con las relaciones de longitudes entre una lamina is6tropa y una lamina ortétropa
dado por la ecuacion (3.12.1). Esta relaciéon es necearia para implementar la ecuacién
(3.12.2), correspondiente a la deflexion de vigas de material isétropo, en vigas de
material compuesto.

L= —= Ly=1 3.12.1
xX= y="Ly (3.12.1)
D2z
_aLt, ar?
max = g1 T 2 ga (3.12.2)
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Las rigideces de flexién (Elzz) y de corte (AGc) para cada una de las estaciones del
ala son obtenidas mediante el programa “SECCION” y se muestran en la Tabla 5.5.

Tabla 5.5: Rigidez a la flexion y al corte de cada seccién del ala.

Estacion (s) | Longitud de s [cm] | Elzz [kg*cm?] | GAc [kg*cm] | q [kg/cm]
1 14,85 19161200,0 76113 0,1098
2 41,4 17999100,0 11992 0,136
3 18 14272600,0 9126,8 0,1545
4 38,25 11223500,0 9569,8 0,1575
5 36 908143,0 7008,7 0,1547
6 76,5 1113770,0 14918 0,1096
TOTAL 225

. Promedio ponderado de las rigidez flexional:
Elzz = 8150261 [kg*cm?]
. Promedio ponderado de las rigidez al corte :
GA =15780,5 [kg*cm]
o Promedio ponderado de la carga :
g = 0.133[kg/cm]

Reemplazando los valores de Elzz, GA y g en la ecuaciéon (3.12.2) se obtiene la
deflexion de la viga.

0.133% 225%  0.133% 2252
Omax = +
8%8150261 2% 15780.5

=5.45cm

5.9.1 Deflexién obtenida por elementos finitos

Con el propésito de comparar los resultados de la deflexion obtenida mediante la
ecuacion (3.12.2) y las consideraciones tenidas en cuenta para su calculo, se procede
a calcular la deflexion mediante elementos finitos.

La deflexion obtenida mediante elementos finitos es de 3.14 cm, como se puede ver
en la Figura 5.22.
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U, Magnitude

+3.141e+00
+2.87%9e+00
+2.617e+00
+2.356e+00
+2.094=+00
+1.832e+00
+1.570e+00
+1.,30%9e+00
+1.047e+00
+7.852e-01
+5.235e-01
+2.617e-01
+0.000e+00

Figura 5.22: Valor de la deflexion del ala obtenido por elementos finitos.

Este resultado es menor en 2.31 centimetros con respecto al calculo analitico. Es de
esperar que las diferentes consideraciones que se hicieron al calcular la deflexion en
forma analitica vayan acumulando errores en el resultado final.

5.9 CARGA CRITICA DE PANDEO DE LAMINAS

En la Figura 5.23 se presentan los resultados de la carga de pandeo y las
deformaciones que se producen en el ala.

Y QDB Job-Z0.0db  AbagusiStandard Student Edition 6,.12-2  Sun Sep 18 16:01:09 GMT-03:00 2016

X
‘\L 2  Step: Step-2

[Mode i: Eigenvalue = 3.2280]
Primary Var: U, Magnitude

Figura 5.23: Valor de la carga critica de pandeo en el ala y sus deformaciones por
pandeo.
Los resultados muestran que las deformaciones por pandeo se producen en las
estaciones proximas a la raiz del ala, y corresponde a un auto valor de 3.2. Esto
significa que el pandeo se produce al multiplicar por 3.2 las cargas externas actuantes
en el ala. En este caso, el ala no cumple con el factor de carga de 4.1 exigido por
norma.
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5.10 REDUCCION EN EL PESO DEL ALA (MODIFICACION DEL ALA)

Con el proposito de reducir peso en el ala y obtener una mejor eficiencia de la
aeronave, y manteniendo un coeficiente seguridad a la falla por encima de 4.1, se
procede a reducir el nimero de laminas que componen los tramos de cada estacién
del ala. Para tal caso, se modifican las estaciones 1, 2 y 3, reduciendo el nimero de
telas y cordones de fibra de vidrio, y las configuraciones resultan similares a la de la
estacion 4. Resultando en las estaciones 1, 2 y 3 la siguiente configuracion: el
extradds e intraddés estdn compuesto por una primera capa (externa) de tela de 90
gr/m? a 45°, la segunda es de 220 gr/m? a 0°, luego goma espuma de 5mm y por
encima una capa mas de tela de 220 gr/m® a 45°. Las platabandas del larguero
principal posee cada una 10 cordones. La seccién 1 tiene, a diferencia de las
estaciones 2, 3, 4, 5 y 6, una viga secundaria de igual configuracién al de la viga
principal incluyendo a las platabandas.

Teniendo en cuenta que la viga secundaria que recorre a las estaciones 2, 3, 4,5y 6
se encuentra sobredimensionada en resistencia a la falla, se elimina una de las telas
gue las conforma. Resultando una viga secundaria de cuatro telas el lugar de cinco.

Los CS para las estaciones del ala que han sido modificadas son obtenidos mediante
el programa SECCION. A continuacion se muestran los resultados de los esfuerzos
internos y los coeficientes de seguridad en cada tramo de las estaciones modificadas,
y sus respectivos sus graficos.

o RESULTADOS DE LA ESTACION 1 MODIFICADA

tramo parte FUERZAS ¥ MOMEMTOS POR UNMIDAD DE LONMGITUD COEF. SEGU
axial flectaor corte torsaor
1 O.000  0.15%12E+03  O0.1595E+01  O0.14572E+01 -0, 8428E-01 11. 54453
2 1.000 0.146%E4+03 -0,2098E+01 0.3257E+01 0O.1312E+00 11. 7458
3 0,000 0.5748E+01 -0.8314E-01 0. 5151E+01 -0.3217E+00 8. 7047
4 1.000 -0.1366E+03 0, 2007E+01 -0.71laeZE+00 -0,1328E+00 12.6730
5 1.000 -0.1377E+03  0.2033E+01 0. 7837E+00 -0,1156E+00 12,5507
=) 0,259 -0, 5449+01 -0,9233E+00 0.771lSe+00 -0.4676E-01 12,2369
i 1.000 -0, 8706E+02 0.1474E+01 -0.4824E+00 -0, 8960E-01 20,6658
5 0,000 -0,9002E+02 -0.11%3E+01 0.1070E+01 O.S9980E-02 20,1028
G 0,000 -0.3117E+01 -0.4171E-01 -0.16805E+01 -0, 3121E+00 55,8153
10 1.000 O0.8180E+02 -0.1404E+01 0.233%E+01 0. 68728E-01 22.1882
11 1.000 0.8293E+02 -0.1429E+01 Q.97 F75E+00 O, 5170E-0L 1.8153
1z 1.000 0.8085E+01 0.59310E4+00 0.16872E+01 -0.6248E-01 12.1581
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B C5=113

(]

(1)
._

serion 1 modificada

Figura 5.26: Ubicacion del menor coeficiente de seguridad en la estacion 1 modificada.

Al reducir el nimero de laminas (telas de fibra de vidrio) que componen los tramos de
la estacion, se observa que el CS disminuyo en un 34 % respecto a la estacion 1 sin
modificacion. Esto se debe al incremento de tensién que actla en la seccién al haber
una menor area de resistencia y las cargas externas se mantienen constantes.

El tramo con menor CS pasa a ubicarse en una de las platabandas del larguero
principal. Se debe tener en cuenta que en numero de cordones de fibra de vidrio que
componen a las platabandas disminuye.

o RESULTADO DE LA ESTACION 2 MODIFICADA

tramo parte FUERZAS ¥ MOMEMTOS POR UNWIDAD DE LONGITUD CZOEF. SEGU
axial flectaor corte torsaor
1 1,000 -0,1432E+03 0, 2063E+01 -0.1660E+01 -0,1325E+00 12,0502
2 0,150 -0.6028E4+01 -0, 5320E4+00 -0,1587E+01 0.4320E-01 12,1985
3 0,000 -0, 2447E+01 -0, 27168E-05 -0, 22453E+01 -0.2456E-04 57.604581
4 1.000 O0.51681E+01 O.8856E+00 -0.&8501E+00 0O, 2566E-01 12.59735
i} 1.000 0.1365E4+05 -0,199%9E+01 0.%9204E+00  O,1118E+00 12. 8685
a 1,000 0.136%E+035 -0,.198%9E+01 0.231%E+01 O, 1290E+00 12.6479
7 0.313 0.6515E+01 0O.S855E+00 0,2390E+01 -0, 7352E-001 11,5777
b 0,882 -0.5370E+01 -0.8378E+00 0.1535%E+01 -0, 8061E-01 1z2. 0012
e 1,000 -0,1428E+03 0,2073E+001 -0, 2085E+00 -0,1148E+00 12. 08687
10 0,000 -0, 4737E4+0L -0, 5334E-02 -0.6852E+00 -0,4825E-001 3. 8951
W C3=115
— .._l::i::I —

Figura 5.27: Ubicacion del menor coeficiente de seguridad en la estacion 2 modificada.
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Para esta estacion el CS disminuye en 40 por ciento respecto a la estacion 2 sin
modificaciones. Ademas, se debe tener en cuenta que el larguero secundario no
posee platabandas y que el alma de la misma tiene una ldmina menos. Por lo tanto, el
CS disminuye en 38 % en el larguero secundario respecto del ala sin modificaciones,

aungue su valor (57.64) sigue siendo elevado.

o RESULTADO DE LA ESTACION 3 MODIFICADA

COEFICIENTE DE SEGURIDAD A PRIMERA FALLA EMN CADA TRAMO

tramo parte FUERZAS ¥ MOMEMTOS POR UNWIDAD DE LONGITUD CZOEF. SEGU
axial flectaor corte torsaor
1 1.000 -0,890%9E+02 0.1282e+01 -0.1217E+01 -0.8520E-01 19,3673
2 0,150 -0, 3798E4+01 -0, S803E+00 -0.11%98E+01 0. 3347E-01 159, 6165
3 0,000 -0.1587E+01 -0.2531E-05 -0.1719E+01 -0.1%966E-04 Fo.0427
4 1.000 0.3166E+01 0, 5383E+00 -0.68043E+00 0, 2222E-01 2008325
i} 1.000 0.84%98E+07 -0.12453E+01 0.68238E+00 ©0,8%981E-01 20,3597
a 1,000 OQ.8517E+0¢ -0.1235E+01 Q.175C0E+01 O, 8344E-0101 20,5281
7 0,313 0.4133E+01 0.8135E+00 0.1836E+01 -0, 5771E-00 15,6291
b 0,882 -0.3299E+01 -0.5831E+00 0.1321E+01 -0, 5024E-001 1%, 2al0
=) 1.000 -0,8387E+02 0.1291E+01 -0.4728e-01 -0.FO85E-01 19,3956
10 0,000 -0,2931E4+01 -0.4975E-02 -0.3314E+00 -0, 3863E-01 85,6198
i —— —

Figura 5.28: Ubicacion del menor coeficiente de seguridad en la estacion 3 modificada.

En esta seccion el menor CS disminuye en 14 % respecto de la estacion 3 sin
modificacion. ElI CS del larguero secundario disminuye, aunque su valor es elevado
como para producirse la falla del larguero. La eliminaciéon de una lamina en el las
estaciones 1, 2 y 3 da como resultado un coeficiente de seguridad de 11.5, el cual es
superior a 4.1 exigido por norma.
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5.11 RESISTENCIA AL PANDEO DEL ALA MODIFICADA

A continuacion se obtienen el autovalor y la deformacion por pandeo mediante
elementos finitos del ala modificada. Los resultados se muestran en la Figura 5.29

¥ ODB: Job-3.0db Abaqus/Standard Student Edition 6,12-2  SatSep 17 17:113:29 GMT-03:00 2016

X CL 2 Step: Step-2

[Mode 1: Eigenalue = 2.8790 |

Figura 5.29: Valor de la carga critica de pandeo en el ala modificada y sus
deformaciones por pandeo.

Como se puede observar, el auto valor disminuye a 2.88 respecto al ala sin
modificaciones (auto valor de 3.2). Si se tiene en cuenta la carga critica de pandeo por
unidad de longitud como la expresada en la ecuacion (3.11), se observa que, al
disminuir el nimero de laminas, la carga critica es menor debido a que el valor de las
rigideces flexionales (ecuacion 3.8.5) es mas bajo.

5.12 MEJORAS EN LA RESISTENCIA AL PANDEO DE PLACAS

Las costillas y el larguero dividen a la placa en paneles, las cuales proporcionan
apoyos en los extremos de los paneles originados. Estos apoyos mejoran la
resistencia al pandeo en placas.

Con el objetivo de aumentar la carga critica al pandeo de placa se divide a las
estaciones mas comprometidas al pandeo (estacién 1 y 2). Las divisiones, como se
muestran en la Figura 5.24, se realizan mediante un larguero colocado a la mitad del
tramo comprendido entre el larguero principal y el larguero secundario. La longitud del
larguero incorporado comprende desde el inicio de la estacion 1 hasta el final de la
estacion 2. La otra division es realizada mediante una costilla ubicada en el limite
entre la estacion 1y 2.

La composicion del larguero y costilla se realiza con cinco telas de fibra de vidrio de
220 gr/m?. El espesor de cada tela es de 0.016 cm y sus fibras estan orientadas a 45°.
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LARGUERO

COSTILLA

Figura 5.24: Incorporaciéon de una costilla y un larguero al ala.

El resultado obtenido por elementos finitos al incorporar la costilla y el larguero en el
ala muestra que la resistencia al pandeo supera el factor de carga de 4.1, como se
puede ver en la Figura 5.25

¥ DB Job-21.0db  AbaqusfStandard Student Edition 6,12-2  Sun Sep 15 16:26:46 GMT-03:00 2016

bd
m z Step: Step-2
[Mode 1: Eigervalue = 4.3776 |
Primary War: U, Magnitude

Figura 5.25: Deformacion por pandeo al incorporar un larguero y una costilla

5.12.1 Mejoras en laresistencia al pandeo del ala modificada

La configuracion mas apropiada para aumentar la resistencia al pandeo sin modificar
la geometria externa del ala es mediante la incorporaciéon de dos costillas y un
larguero. La disposicion de los nuevos elementos, mostrada en la Figura 5.30, se
detalla a continuacion:

e La primera costilla se ubica a la mitad de la estacion 1.

e La segunda costilla se ubica en el limite entre la estacion 1y estacion 2.

e El larguero se ubica en medio de los largueros principal y secundario, y su
longitud se extiende desde el inicio de la estacion 1 hasta el final de la estacién 2.

Figura 5.30: Incorporacién de dos costillas y un larguero al ala modificada
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El resultado obtenido por elementos finitos al incorporar las dos costillas y el larguero
en el ala modificada muestra que la resistencia al pandeo supera el factor de carga de
4.1, como se puede ver en la Figura 5.31.

Y CODB: Job-4.0db Abaqus/Standard Student Edition 6.12-2  Mon Sep 19 10116:28 GMT-03:00 2016
*le
Step: Step-2
[Mode 1: Figenalue = 4.2853]

Primary Yar: U, Magnitude
Figura 5.31: Carga critica de pandeo y deformacién por pandeo al incorporar dos
costillas y un larguero al ala modificada.

5.13 DEFLEXION EN EL ALA MODIFICADA

El nimero de laminas reducida en el ala modificada hace que la misma sea mas
flexible, por lo tanto la deflexion del ala resulta de 4 cm respecto al ala sin
modificaciones (deflexiébn de 3.2 centimetros), como se puede observar el la Figura
5.32.

U, Magnitude

+4,033e+00
+3.6972+00
+3.361e+00
+3.025e+00
+2.68%=+00
+2,353e+00
+2.017e+00
+1.681e+00
+1.3442+00
+1.008e+00
+6.722e-01
+3.361e-01
+0.000e+00

Figura 5.32: Valor de la deflexion del ala modificada obtenido por elementos finitos.
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CAPITULO 6 CONCLUSION

6.1 INTRODUCCION

Se analiz6 la resistencia a la falla en las diferentes estaciones que componen el ala del
VANT, en donde se incluy6 el andlisis de los efectos térmicos a la falla, y se obtuvo el
coeficiente de seguridad. Se calculé la carga critica de pandeo. A los resultados
obtenidos se los compar6 con los valores exigidos por normas aeronauticas. Ademas,
se calculo la deflexion mediante una metodologia propuesta, y al resultado se lo
comparo con los resultados obtenidos mediante elementos finitos.

6.2 ASPECTOS GENERALES DE LOS RESULTADOS

El disefio del ala del VANT ha demostrado, en base a los resultados obtenidos por el
programa SECCION y elementos finitos, estar sobredimensionado en lo que respecta
a la resistencia a la falla de uno de los tramos de las estaciones, y existen diferencias
considerables entre los valores de los coeficientes seguridad entre los distintos tramos.

Un sobredimensionamiento en la resistencia implica agregar mas peso a la estructura
y una menor carga util. Por lo tanto, es aconsejable disminuir el nUmero de laminas y
cordones de fibra de vidrio en diferentes tramos, manteniendo el factor de seguridad
por encima de lo que exigen las normas aeronauticas, y procurar obtener una
distribucibn méas uniforme en la resistencia de los diferentes tramos de una estacion
del ala. La variacion térmica, en el rango de los +40 °C, demostré que no afectan la
resistencia estructural.

Si se considera la resistencia al pandeo, el disefio del ala no cumple con el factor de
carga para una rafaga exigido por normas aeronauticas. Por lo tanto, se debe mejorar
en disefio del ala para elevar la carga critica al pandeo.

Es posible modificar el espesor del compuesto en el ala y, de esta manera reducir
peso al eliminar una lamina y cuatro cordones de fibras por platabanda en las
estacionesl, 2 y 3 del ala. Estas modificaciones realizadas han demostrado que el
coeficiente de seguridad sigue manteniéndose por encima del limite exigido por
normas aeronauticas en cuanto a la resistencia a la falla, pero es necesario aumentar
la carga critica al pandeo.

En la Tabla 6.1 se resumen el niumero de laminas y cordones de fibra de vidrio
empleados en cada seccion del ala modificada. Si se pretende mantener la forma
aerodinamica del ala modificada e incrementar la carga critica al pandeo, una de las
soluciones posibles al pandeo es la incorporacion de dos costillas y un larguero en
lugares apropiados del ala, como se muestra en la Figura 6.1. La incorporacion de las
costillas y el larguero dividen a la placa en pequefios paneles y proporcionar apoyos
en los paneles originados.
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Tabla 6.1: Resumen del nimero de laminas y cordones de fibra de vidrio empleados
en cada estacién del ala modificada.

MATERIAL ESTACION

1 2 3 4 5 6

Capas de 90 gramos para el extradds e intradoés 1 1 1 1 1 1

Capas de 220 gramos para el extradés e intrados 2 2 2 2 1 1

Cordones para cada platabanda del larguero principal 10 {10 |10 |10 |10 |O

Cordones para cada platabanda del larguero secundario | 10 | 0 0 0 0 0

Figura 6.1: Incorporacién de dos costillas y un larguero al ala modificada para
aumentar la carga critica al pandeo.

6.3 LINEAS FUTURAS (DE TRABAJO)

Los resultados de los coeficientes de seguridad fueron obtenidos por dos
metodologias diferentes con el objetivo de comparar y dar mayor seguridad de los
resultados obtenidos. La manera apropiada de comparar los resultados de los
coeficientes de seguridad, carga critica de pandeo y deflexion del ala obtenidos en los
célculos estructurales es mediante ensayos.

Los materiales compuestos son propensos al fenédmeno de delaminacion que
producen las tensiones de corte actuando en direccion perpendicular al plano del
laminado (tensiones interlaminares). La hipétesis de la teoria de vigas de pared
delgada para materiales compuestos no contempla este fendmeno. Es importante
obtener un método que permita conocer las tensiones interlaminares, y obtener de
esta manera un correcto dimensionamiento en el compuesto que evite la
delaminacion.
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APENDICE 1

Las siguientes tablas representan

los coeficientes de la rigidez flexional Dij

(ecuacion 3.8.5) para cada una de las estaciones del ala. Estos coeficientes serviran
para compara la similitud en la deflexion de un laminado ortétropo (con longitud Ly y
ancho Lx) y una lamina is6tropa (con longitud L’y y ancho L’x), cuando se cumple la

siguiente relacion:

L= —= Ly =1 3.12.1
X= T y =Ly (3.12.1)
D2z
N
_ 3.85
ni=% E[ q}k{I:—ZE_ﬂ' ( )

Tabla I: Valores de los coeficientes de la rigidez flexional para los elementos de la

estacion 1.
RIGIDECES DE FLEXION ESTACION 1
Dij Viga principal Viga Secundaria Extradds e intradds Platabanda
D11 7727,668382 7727,668382 1518,954783 7376,82414
D12 5582,03582 5582,03582 282,6232049 583,547938
D22 7727,753587 7727,753587 572,5021191 1863,60398
D16 | 2858,159458 2858,159458 110,8349381 101,460506
D26 | 2858,159458 2858,159458 110,8349381 101,460506
D66 | 5017,084001 5017,084001 296,5955651 772,500189

Tabla II: Valores de los coeficientes de la rigidez flexional para los elementos de la

estacion 2.
RIGIDECES DE FLEXION ESTACION 2
Dij Viga principal Viga Secundaria Extradds e intradds | Platabanda
D11 7727,668382 5,676680345 1518,954783 7376,82414
D12 5582,03582 4,100516671 282,6232049 583,547938
D22 7727,753587 5,676742936 572,5021191 1863,60398
D16| 2858,159458 2,099579953 110,8349381 101,460506
D26| 2858,159458 2,099579953 110,8349381 101,460506
D66| 5017,084001 3,685507806 296,5955651 772,500189
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Tabla lll: Valores de los coeficientes de la rigidez flexional para los elementos de la

estacion 3.
RIGIDECES DE FLEXION ESTACION 3
Dij | Viga principal Viga Secundaria Extradds e intradds Platabanda
D11 | 7727,668382 5,676680345 322,3447468 6732,78585
D12 5582,03582 4,100516671 339,1583976 537,312077
D22 | 7727,753587 5,676742936 291,0921854 1706,37477
D16 | 2858,159458 2,099579953 107,6623204 95,210602
D26 | 2858,159458 2,099579953 155,8687586 95,210602
D66 | 5017,084001 3,685507806 188,9855739 709,04468

Tabla IV: Valores de los coeficientes de la rigidez flexional para los elementos de la

estacion 4.
RIGIDECES DE FLEXION ESTACION 4
Dij | Viga principal Viga Secundaria Extradds e intradds Platabanda
D11| 7727,668382 5,676680345 1518,954783 2612,85739
D12| 5582,03582 4,100516671 282,6232049 228,841096
D22 | 7727,753587 5,676742936 572,5021191 685,820658
D16| 2858,159458 2,099579953 110,8349381 48,199421
D26| 2858,159458 2,099579953 110,8349381 48,199421
D66 | 5017,084001 3,685507806 296,5955651 292,368204

Tabla V: Valores de los coeficientes de la rigidez flexional para los elementos de la

estacion 5.
RIGIDECES DE FLEXION ESTACION 5
Dij | Viga principal Viga Secundaria Extradds e intradds Platabanda
D11| 7727,668382 5,676680345 273,652318 2269,43469
D12 5582,03582 4,100516671 197,6711429 212,848783
D22 | 7727,753587 5,676742936 273,6553352 612,045435
D16 | 2858,159458 2,099579953 101,213189 49,6622832
D26 | 2858,159458 2,099579953 101,213189 49,6622832
D66 | 5017,084001 3,685507806 177,6650599 265,864359

Tabla VI: Valores de los coeficientes de la rigidez flexional para los elementos de la

estacion 6.
RIGIDECES DE FLEXION ESTACION 6
Dij | Viga principal Viga Secundaria Extradods e intradds Platabanda
D11 | 7727,668382 5,676680345 273,652318 0,18633415
D12 | 5582,03582 4,100516671 197,6711429 0,13459738
D22 | 7727,753587 5,676742936 273,6553352 0,1863362
D16 | 2858,159458 2,099579953 101,213189 0,06891764
D26 | 2858,159458 2,099579953 101,213189 0,06891764
D66 | 5017,084001 3,685507806 177,6650599 0,12097492
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