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Resumen

Las Aeronaves No Tripuladas (UAVs) llevan ligadas a los materiales compuestos desde su na-
cimiento, por lo que es natural que su desarrollo esté estrechamente relacionado. Al conseguir
estructuras mas ligeras, la carga de pago y el rango de estos vehiculos se ha visto incrementado
considerablemente. Es por ello que, en los ultimos anos, se ha utilizado la capacidad de céalculo
que proporcionan los software FEM y CEFD para predecir las cargas y evaluar la respuesta de estas
estructuras ante los esfuerzos en vuelo.

Este proyecto se enmarca en el desarrollo por parte del equipo HORUS UPYV de un UAV
modular capaz de operar en situaciones de emergencia de manera auténoma, transportando carga de
pago critica. Con el objetivo de reducir el peso del aparato, el equipo de CAD trabaja estrechamente
con los equipos de Aerodindamica, Estructuras y Fabricacién, tratando de optimizar el prototipo de
manera iterativa. Para el calculo efectivo de estas mejoras es necesario disponer de un modelo
realista, de modo que la caracterizaciéon de los materiales utilizados en las partes criticas del avién,
como puedan ser las superficies sustentadoras, se convierte en una necesidad.

A lo largo de este trabajo, se caracterizaran los componentes principales de las estructuras
fabricadas con CFRP, asi como el poliestireno extruido utilizado como ntcleo de las superficies
sustentadoras. Posteriormente, se realizara el estudio de las condiciones de vuelo y la posicién de
los controles necesarias para mantener un giro con alto factor de carga, para finalmente realizar un
analisis numérico de las cargas sufridas sobre el estabilizador horizontal de la aeronave.

Palabras clave: Fibra de carbono; CFRP; UAV; elementos finitos; material compuesto
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Abstract

Since their birth, Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) have been linked to composite materials, so
their development has been closely related. As lighter structures have been implemented, payload
and range of these vehicles have been sharply increased. As a result, during the last years engineers
have used the calculus power provided by tools like FEM or CFD to predict loads and evaluate the
response of the structures under flight stresses.

This project is defined by the work of the team HORUS UPYV, developing an UAV able to
operate under emergency situations autonomously, and carrying paramount payload. In order to
shorten the vehicle’s weight, the CAD team works closely with the Aerodynamics, Structures and
Manufacturing teams, trying to optimize the airplane in an iterative way. For the effective calculus
of these improvements, it is crucial to have a reliable model, so the materials involved in the critical
parts of the vehicle need to be analysed, as it is the case of the lift surfaces.

During this project, the main components of the structures produced with CFRP will be cha-
racterized, as well as the extruded polystyrene used as the core for the lift surfaces. Afterwards, the
flight conditions and the position of the aerodynamic and propulsive controls of the aircraft will be
studied to maintain a high load factor turn. Finally, a numerical analysis of the loads suffered over
the horizontal stabilizer of the UAV will be performed.

Key words: Carbon fiber; CFRP; UAV; FEM; composite material
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Resum

Les Aeronaus No Tripulades (UAVs) han estat lligades als materials compostos des del seu naixe-
ment, per lo que és natural que el seu desenvolupament estiga estretament relacionat. Al aconseguir
estructures més lleugeres, la carrega de pagament i el rang d’aquests vehicles s’ha vist incrementat
considerablement. Per aix0, els ultims anys, s’ha utilitzat la capacitat de calcul proporcionada pels
software FEM i CFD per predir les carregues i avaluar la resposta de les estructures sota els esforgos
en vol.

Aquest projecte s’emmarca en el desenvolupament per part de I'equip HORUS UPYV d’una
aeronau modular capac¢ d’operar en situacions d’emergencia de manera autonoma, transportant
carrega critica. Amb 'objectiu de reduir el pes de 'aparell, 'equip de CAD treballa estretament
amb els equips d’Aerodinamica, Estructures i Fabricacié, tractant d’optimitzar ’aeronau de manera
iterativa. Per al calcul efectiu d’aquestes millores és necessari disposar d’un model realista, de
manera que la caracteritzacié dels materials utilitzats en les parts critiques de ’avié, com poden ser
les superficies sustentadores, es converteix en una necessitat.

Al llarg d’aquest treball, es caracteritzaran els components principals de les estructures fabrica-
des amb CFRP, aixi com el poliestiré extruit utilitzat com a nucli de les superficies sustentadores.
Posteriorment, es realitzara ’estudi de les condicions de vol i la posicié dels controls necessaris per
a mantindre un gir amb factor de carrega elevat. Finalment, es realitzara un analisi numeric de les
carregues experimentades sobre ’estabilitzador horitzontal de ’aeronau.

Paraules clau: Fibra de carboni; CFRP; UAV; elements finits; material compost
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AR, Alargamiento alar -
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by Envergadura estabilizador horizontal L
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Cw Cuerda alar L
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1 MEMORIA

1.1. Introduccion

Durante las tltimas décadas, el uso de materiales compuestos en el sector aeroespacial ha crecido
de manera exponencial. Sin embargo, la dificultad para certificar la mayoria de estructuras aeronau-
ticas, la necesidad de adaptar el mantenimiento y la complejidad intrinseca de estos materiales ha
ralentizado su integracién en aeronaves comerciales. La estructura de estos vehiculos sigue siendo
mayoritariamente de aluminio y titanio, llegando tan solo a un 50 % de presencia de materiales
compuestos en las aeronaves mas modernas como el Airbus A350. Por ello, el mayor desarrollo de
este tipo de estructuras se ha producido principalmente en el sector militar, teniendo en este caso
las Aeronaves No Tripuladas (UAV por sus siglas en inglés) especial peso [1].

Figura 1.1: UAV Cloud Shadow fabricado integramente con materiales compuestos [2].

Al tratarse de sistemas que generalmente no transportan personas, el proceso de certificaciéon es
mas laxo. Esto ha permitido aplicar tecnologia en estados primerizos de desarrollo, dentro de las
cuales se encuentran las relacionadas con los materiales compuestos. Entre otros factores, la menor
autonomia de este tipo de aeronaves en comparacién con sus equivalentes tripulados tiende a ser
considerablemente inferior, lo que convierte el constante objetivo del campo de la aeronautica de
aligerar el peso estructural en una necesidad atiin més acuciante.

En el caso de los UAVs, es mas facil para los equipos de diseno justificar los riesgos e incon-
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venientes ligados al uso de este tipo de materiales, llegando en los ultimos anos a construirse la
practica totalidad de las estructuras de fuselaje y superficies sustentadoras en compuestos con ma-
triz polimérica. Es mas, la necesidad de incorporar sensores, caAmaras, baterias y otros sistemas
eléctricos y electrénicos en aeronaves que generalmente son de reducido tamano obliga a llevar el
peso estructural del vehiculo a la minima expresiéon para alcanzar prestaciones comparables a las
de aviones tripulados de mayor envergadura [1].

1.1.1. Proyecto HORUS UPV

HORUS UPYV nace en 2018 a raiz del interés de un grupo de estudiantes de distintos grados y
masteres de la Universidad Politécnica de Valencia por disenar, fabricar y operar un UAS versatil y
modular. A dia de hoy, el equipo esté formado por un total de 60 alumnos de distintas especialidades
y cuenta con el apoyo de docentes, investigadores y técnicos de varios laboratorios universitarios.

La consolidacion del equipo ha sido posible a la estrecha colaboracién del grupo con el Departa-
mento de Ingenieria de Sistemas y Automatica (DISA) y el Instituto de Automaética e Informatica
Industrial (ai2), el cual apoya al grupo econdémica y profesionalmente al utilizar la aeronave como
base de investigacién para la utilizacion de pilas de hidrégeno en UAVs con el objetivo de incremen-
tar su rango de vuelo. También es imprescindible el apoyo que ofrece tanto el Grupo de Generacion
Espontédnea (GE) como el Instituto de Tecnologias de Materiales de la UPV cediendo al equipo
espacios de trabajo.

El equipo se divide en 8 grupos: Aerodindmica, Estructuras, CAD, Fabricacién, Sistemas y
Control de Vuelo, Visién e Inteligencia Artificial, Organizacién e Imagen. Cada seccién cuenta con
un coordinador que asigna y coordina las tareas a realizar, trabajando de manera iterativa junto al
resto de grupos para desarrollar la aeronave.

Figura 1.2: Prototipo fabricado por HORUS UPV.
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El primer prototipo se encuentra actualmente en fase de fabricacién, existiendo una primera
versién ya ensamblada con defectos en las superficies de control (Figura 1.2) que estan siendo sub-
sanados a través de la fabricacién de una segunda versién de las superficies sustentadoras. Estas
superficies se componen de un nticleo de poliestireno extruido recubierto por una piel de fibra de
carbono y dos largueros de fabricaciéon industrial en su interior. Esta configuracién es andloga a la
que serd estudiada en el presente trabajo, de modo que los resultados obtenidos seran directamente
utilizables por el equipo de Estructuras para optimizar futuros disefnos.

1.1.2. Objetivos

Como trabajo encuadrado dentro del proyecto HORUS UPYV, el principal objetivo es la ob-
tencién de un modelo fidedigno de los materiales utilizados en las estructuras producidas por la
seccion de Fabricacién, permitiendo de este modo al grupo de Estructuras realizar cdlculos més
precisos y efectivos. Debido a la discrepancia de las propiedades mecanicas del material entre los
datos obtenidos en la bibliografia y las propiedades reales del material, es critico caracterizar los
materiales utilizados para incrementar la fiabilidad de los cédlculos estructurales.

Por otro lado, las superficies sustentadoras de la aeronave sufren los mayores esfuerzos junto al
tren de aterrizaje, y por ello un anilisis detallado se convierte en una necesidad. De este modo, el
segundo objetivo del trabajo consiste en la validacién de los datos obtenidos mediante el anélisis
numérico de las cargas aerodinamicas aplicadas sobre un estabilizador horizontal. Este se disenara
a partir del ya ensamblado en el primer prototipo desarrollado por HORUS UPYV, simplificaindolo
y tratando de reducir su peso estructural para verificar que es posible disminuir el tamano de los
largueros a costa de incrementar el espesor de la piel.

1.1.3. Alcance

El diseno y fabricacion de superficies sustentadoras en UAVs es un trabajo que suele involucrar
a varios grupos de ingenieros en un proceso iterativo de célculo, experimentacion y validacién. En
este trabajo se busca aprovechar el trabajo realizado en el equipo HORUS UPYV para partir de un
estado intermedio de disefio, obteniendo datos realistas para realizar futuros disefios estructurales,
caracterizando tanto la fibra de carbono utilizada para la piel de las superficies, como el nicleo de
poliestireno y los largueros comerciales de fibra de carbono.

Una vez se han caracterizado los materiales, se utilizaran los datos obtenidos para simular el
comportamiento del estabilizador horizontal de la aeronave bajo cargas aerodinamicas estacionarias.

1.1.4. Estructura del documento

El presente Trabajo de Fin de Grado se estructura en las siguientes secciones:

= En la primera seccién se realiza la presentacion del proyecto y del equipo HORUS UPV,
indicando los objetivos y el alcance del mismo .

= En la segunda seccién se expone brevemente la historia de las Aeronaves No Tripuladas y de
los materiales compuestos, para posteriormente realizar una introduccién teérica a este tipo
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de estructuras.

= En la tercera seccién se introducen los métodos de fabricacién utilizados a lo largo de este
proyecto.

= En la cuarta seccién se presenta el proceso de diseno de la superficie sustentadora.

= En la quinta seccién se plasma la caracterizacién experimental de los distintos materiales
utilizados en la construccion del estabilizador.

= En la sexta seccién se procede a obtener un modelo aerodinamico de las cargas esperadas en
vuelo.

= En la séptima seccion se realiza el analisis numérico de la estructura del estabilizador.
= En la octava seccién se recogen las conclusiones extraidas de este trabajo.

= Finalmente, en la novena seccién se presentan los posibles futuros trabajos en este campo.
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1.2. Estado del arte

El objetivo de este apartado es presentar la evolucién historica de las Aeronaves No Tripuladas,
tratando de relacionarla con la evolucién de los materiales compuestos. Asimismo, se expondréd una
introduccién tedrica de los tipos de materiales utilizados en el desarrollo del proyecto.

1.2.1. Evoluciéon de las Aeronaves No Tripuladas

La existencia de los UAVs se remonta a afios antes de que el primer avién alzara el vuelo. Existen
evidencias de rudimentarios sistemas de reconocimiento y bombardeo utilizados en el siglo XIX en
EEUU. En concreto, el inventor Charles Perley desarrollé un globo aeroestatico en 1863 capaz de
transportar explosivos en su cesta ligados a un mecanismo controlado por un temporizador, soltando
su carga y prendiendo un fusible en el proceso. Este mecanismo fue utilizado con escaso éxito en la
Guerra Civil Americana. Posteriormente, en 1883 Douglas Archibald consigui6é obtener las primeras
fotografias aéreas desde una cometa (Figura 1.3), siendo este sistema utilizado por EEUU en la
guerra de Cuba contra Espana en 1898.

Figura 1.3: Eddy’s Surveillance Kite para reconocimiento fotografico.

Sin embargo, no fue hasta la Primera Guerra Mundial cuando se realizaron los primeros ensayos
de vuelo con RPAS (Remoted Piloted Air Systems) como fueron el Kettering Aerial Torpedo
o el Sperry Aerial Torpedo. Estos ensayos tuvieron escaso éxito dado el limitado avance en
sistemas de control, que se basaban principalmente en rudimentarios giroscopios para mantener el
rumbo. Pese a ello, el sector militar reconocié rapidamente su potencial en combate. Aun asi, no
fue hasta la década de los afios 30 cuando se desarroll6 en Reino Unido el DH.82B Queen Bee,
el primer UAV capaz de regresar a la base y que fue utilizado como objetivo de entrenamiento para
los artilleros antiaéreos de la RAF. Siguiendo la misma dindmica, USA desarrollé los llamados OQ
Targets para entrenamiento.

Durante la Segunda Guerra Mundial el ingeniero aleman Fieseler Flugzeuhau desarroll6 el co-
nocido V-1 o Fieseler Fi-103 (Figura 1.4), un UAV propulsado por un pulsejet capaz de alcanzar
las 470 mph y transportar una carga bélica de 2000 libras, siendo programado para volar de forma
autonoma 150 millas y estallar contra su objetivo. Entré en accién en 1944 hasta el cese de las
hostilidades. Como respuesta, los Estados Unidos adaptaron PB4Y-1 y B-17 para ser operados de
manera auténoma una vez la aeronave se encontraba a 2000 pies, saltando su tripulacién en paracai-
das y siendo pilotado de forma remota hasta el objetivo. Esta aeronave se utilizé6 para bombardear
las posiciones de lanzamiento de los V-1, de modo que se considera la primera acciéon bélica entre
dos UAVs.
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Figura 1.4: Fieseler Fi-103 Vergeltungswaffe (Revenge weapon)-1 [3].

Ya bien entrada la Guerra Fria, los primeros UAVs de reconocimiento AQM-34 Ryan Firebee,
como el que se puede observar en la Figura 1.5 fueron utilizados en Vietnam, sirviendo también para
probar tecnologia furtiva. Del mismo modo, se realizaron pruebas con el D-21, una aeronave capaz
de volar a Mach 4 lanzada desde un M-12 (Lockheed SR-71 Blackbird), programa cancelado
tras 4 vuelos fallidos. Tras el éxito del primero, Israel compréd 12 Firebees que fueron modificados
para portar misiles anti-radar. A partir de este momento, el pais comenzé una carrera por desarrollar
Aeronaves No Tripuladas operativas como el Scout o el Pioneer en la década de los 80, siendo
adquiridos por USA y utilizados como sistemas de reconocimiento en la Guerra del Golfo.

Figura 1.5: AQM-34 Ryan Firebee utilizado para tareas de reconocimiento durante la Guerra
de Vietnam [5].

En la década de los 90, los UAVs empezaron a jugar un papel determinante en las fuerzas aéreas
de todo el mundo, destacando el RQ-1 Predator o el RQ-4 Global Hawk fabricados en USA,
utilizados como plataformas de reconocimiento y ocasionalmente como aeronaves de ataque a tierra.
Sin embargo, la reduccion del precio de los sistemas de control y la aparicién de los cuadricopteros
ha democratizado el acceso a las Aeronaves No Tripuladas mas alla del aeromodelismo, llegando
su uso al mercado civil y recreativo [3]. En concreto, las aeronaves de tamano medio son utilizadas
para tareas que van desde la conservacién de ecosistemas, agricultura o fotografia aérea hasta la
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logistica, el apoyo en situaciones de emergencia o el uso por los cuerpos de seguridad. Se pueden
encontrar cientos de ejemplos de aeronaves con caracteristicas aptas para la realizaciéon de estas
tareas, desde el pequefio HQ-10 con una autonomia de una hora y carga méaxima de 0,4 kg hasta
el YARO 700 que se muestra en la Figura 1.6, una aeronave capaz de trasportar hasta 40 kg y
lograr una autonomia de 14 horas [6].

Figura 1.6: UAV YARO 700 para toma de imagenes aéreas y transporte [6].

1.2.2. Los materiales compuestos

Un material compuesto no es mas que la combinaciéon de dos o més materiales que mantienen
identidades distintas y separadas en el producto final, pero que mejoran las propiedades que por
separado no pueden alcanzar. La historia de los materiales compuestos se remonta al antiguo Egipto
y Mesopotamia, donde el uso de una combinacién de paja y barro, como la que se puede apreciar
en la Figura 1.7, permitia construir edificios y embarcaciones de gran rigidez. Posteriormente, en el
1200 D.C. los Mongoles inventaron el primer arco compuesto al combinar hueso, madera y adhesivo

[7].

Figura 1.7: Proceso de fabricacién del adobe, en el que se aprecia la matriz y el refuerzo [9)].
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Con el desarrollo de los plasticos se abrié un nuevo mar de posibilidades al ofrecer propiedades
superiores a las de las resinas naturales. Sin embargo, para algunas aplicaciones estructurales los
polimeros no eran lo suficientemente resistentes, de modo que surgié la necesidad de incluir refuerzos.
En 1935 Owens Corning creé el primer composite basado en fibra de vidrio y epoxy, dando origen
a los Polimeros Reforzados con Fibras (FRP). Como resultado, en la Segunda Guerra Mundial
se introdujo su uso tanto para aplicaciones estructurales como para los radomes del radar, al ser
transparente a las frecuencias de radio.

Una vez disminuy6 el esfuerzo militar, la industria traté de introducir en otros mercados el uso
de los FRP, lanzando a la venta el primer bote con casco hecho con composites en 1946. Durante
estos anos, Brandt Goldsworthy desarroll6 novedosos métodos de fabricacion, fabricando entre otros
la primera tabla de surf de fibra de vidrio e implementando la pultrusiéon para estructuras extruidas.

Ya en los afos 70 la industria comenzé a madurar este tipo de materiales, obteniendo una
importante mejoria tanto en las resinas como en los refuerzos utilizados. Durante este periodo apa-
recieron las primeras fibras de aramida para aplicaciones en las que se requiere una gran resistencia
a tensién y resiliencia, como es el caso de los chalecos antibalas. Asimismo, se desarrollé la fibra de
carbono que ha permitido progresivamente reemplazar piezas fabricadas originalmente con acero.
La evolucién de las energias renovables unido a los sectores aeroespacial, automocién y naval han
dado un gran impulso al desarrollo de estos materiales. En la actualidad, los principales nichos de
investigacion recaen en los nanomateriales (materiales con estructuras moleculares extremamente
pequenas) y los bio-polimeros [7].

1.2.3. Fundamentos de los materiales compuestos

Los materiales compuestos, tal como se ha mencionado previamente, se constituyen a partir de
la combinacién de dos o méas componentes quimicamente distintos e insolubles. Esta unién produce
un material con propiedades superiores a las de sus constituyentes. En la frontera entre materiales
existe una interfase, siendo su estudio de especial relevancia para determinar si la adhesién entre
ambos materiales es satisfactoria.

En este apartado se dedicara especial atencion a los materiales poliméricos con refuerzos de
fibra, también llamados FRP (Fiber Reinforced Polymer). Estos materiales presentan los siguientes
constituyentes (Figura 1.8):

= Refuerzo: parte del material que resiste la gran parte de las cargas. Suele estar constituido
por fibras de alto médulo elastico y tensién de rotura. Su longitud puede variar entre corta y
larga, llegando a cubrir una sola fibra el material de extremo a extremo. Este segundo caso
ofrece una mayor continuidad de fibra, y por lo tanto mejores propiedades mecanicas. Las
fibras mas comunes son de vidrio, carbono o aramida, presentadas en la Figura 1.9.

= Matriz: permite fijar la posicion de las fibras, transmite los esfuerzos entre ellas, reduce
la propagacién de grietas y protege contra los esfuerzos a compresién y agentes externos.
Lo més habitual es utilizar resinas termoestables (epoxy, poliéster...) endurecidas a través
de la aplicaciéon de un catalizador, aunque actualmente estan apareciendo nuevos materiales
generados con resinas termoplésticas.

= Aditivos: Ademds de la estructura principal, estos materiales pueden llevar componentes
secundarios que proporcionan un mejor acabado o proteccion frente a agentes externos.

26



Grado en Ingenieria Aeroespacial

Trabajo Fin de Grado

Matriz

¢

/

e @

Figura 1.8: Ejemplo conceptual de la estructura de un material compuesto FRP [§].

Figura 1.9: Distintos tejidos utilizados como refuerzo [10].
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Figura 1.10: Orientacion de fibras [11].
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La combinacién de varias laminas apiladas orientando las fibras en diferentes direcciones es lo
que se conoce como laminado. Un ejemplo de laminado se puede observar en la Figura 1.10. Entre
todas las posibles combinaciones, para su uso en vehiculos destacan los materiales compuestos por
matriz termoestable con fibras de carbono o vidrio dadas sus excelentes propiedades mecanicas y
su baja densidad. Su gran ligereza permite sustituir componentes con gran solicitaciéon estructural
fabricados con acero o aluminio, permitiendo de este modo reducir el peso del vehiculo. Este factor
es el que ha motivado su uso tanto en el sector aeroespacial como en el naval o el energético.

En el presente proyecto, los laminados han sido fabricados por procesos de hand lay-up asistido
por vacio, por lo que en los siguientes parrafos se comentaran los diferentes tipos de fibras y nicleos
susceptibles de ser utilizados.

Fibras unidireccionales

Como se ha comentado anteriormente, los laminados permiten orientar las capas en direcciones
que van a sufrir una mayor carga en la pieza. Sin embargo, durante la fabricacién de estos laminados,
la manipulacién de las fibras sin una preimpregnacién en la matriz polimérica es complicada, ya que
al no estar tejidas es facil que las fibras pierdan la alineacién deseada sobre superficies complejas
como pueda ser un perfil alar. Por ello, en entornos no industriales tan solo se suele utilizar para
reforzar direcciones con gran asimetria de carga, siempre y cuando lo permita la geometria de la
pieza. En la Figura 1.11 se aprecia una lamina de fibra unidireccional comercial ligeramente tejida
para prevenir la separacién de las fibras y evitar su desalineacién.

Figura 1.11: Fibra unidireccional utilizada como refuerzo [12].

Tejidos planos

En entornos de trabajo manual, es preferible trabajar con tejidos bidireccionales, que por regla
general presentan una direccién ortogonal entre ambos (Figura 1.12). Esta caracteristica limita la
eleccion de las direcciones de las distintas laminas del compuesto, evitando crear un material con
una gran asimetria de propiedades entre los dos ejes del plano. Aun asi, es posible combinar ldminas
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con distintas orientaciones principales, obteniendo propiedades mecéanicas distintas dependiendo de
esta orientacion.

Figura 1.12: Tejido tipo Sarga 2x2 3K comercializado por ClipCarbono [12].

Del mismo modo, existen tejidos con distinta densidad de fibras en cada direccién, teniendo
mayores propiedades mecanicas en la direccién principal, e incluso tejidos de distintos materiales,
como es el caso del tejido kevlar-carbono que se puede observar en la Figura 1.13.

Figura 1.13: Tejido de fibra kevlar-carbono 5x4 3K comercializado por ClipCarbono [12].

Estructuras con nicleo de poliestireno

El poliestireno extruido es un polimero termoplastico rigido, aislante y de estructura celular
cerrada. Utilizado a menudo como aislante térmico y acustico, su baja densidad y notable resis-
tencia a esfuerzos de compresion lo convierten en un candidato idéneo para transmitir esfuerzos en
estructuras como las que constituyen las superficies sustentadoras en un UAV, siendo necesaria la
transmisién de esfuerzos entre una fina piel y los largueros principales que transmiten las cargas al
fuselaje.

Esta configuraciéon permite reducir la cantidad necesaria de costillas frente a las configuraciones
tradicionales de aeronaves de mayor tamano en las que es necesario almacenar combustible en las
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alas, al tiempo que facilita la fabricacién de una piel con seccién cerrada, mejorando la resistencia
a torsién de la estructura. En la Figura 1.14 se aprecia una seccion del ala disenada por HORUS

UPYV, actualmente en proceso de fabricacién.

Figura 1.14: Ala con nicleo de poliestireno extruido disenada por el equipo de CAD de HORUS
UPYV.
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1.3. Métodos de fabricacion

Con el objetivo de optimizar las piezas producidas por el equipo de Fabricacion de HORUS
UPYV, a lo largo de los tltimos 2 afios se ha trabajado en el perfeccionamiento de la fabricaciéon de
laminados propios. A continuacién se describirdn los principales métodos utilizados en este trabajo
para fabricar los laminados de tejido y las estructuras con ntucleo de poliestireno.

1.3.1. Tejidos planos

A la hora de fabricar las probetas para caracterizar el material CFRP, es necesario seguir un
método similar al utilizado para producir las piezas finales. De este modo, se optd por adaptar el
método clasico de fabricaciéon de laminados planos para este proyecto. En primer lugar, tras cortar
los consumibles necesarios con las dimensiones correctas (Figura 1.15a), se procede a aplicar cera
desmoldante sobre la plancha de aluminio para posteriormente anadir la resina epoxy ya mezclada
con el catalizador y colocar la primera capa de fibra.

A continuacién, se extiende la resina de manera homogénea y una vez se ha impregnado la fibra,
se anade mds epoxy y se cubre con la siguiente capa de fibra (Figura 1.15b). Se repite el proceso,
extendiendo la resina de manera homogénea hasta que se cubre toda la capa de fibra (Figura 1.16a).
Finalmente, se sella la bolsa de vacio y se conecta la bomba, extrayendo el aire y el sobrante de
resina del laminado.

(a) Preparacién de los consumibles necesarios pa- (b) Colocacién de una capa de fibra sobre otra
ra el laminado de la plancha. ya impregnada en resina.

Figura 1.15: Proceso de laminado de las probetas (Parte A).
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(a) Extension de la resina sobre el laminado. (b) Sellado de la bolsa y aplicacién del vacio.

Figura 1.16: Proceso de laminado de las probetas (Parte B).

(a) Corte de las probetas con las dimensiones (b) Probetas listas para la realizacién del expe-
indicadas. rimento.

Figura 1.17: Proceso de preparacién de las probetas. 39
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Una vez la plancha completa el proceso de curado, es posible extraerla del molde y cortar las
probetas con las dimensiones deseadas: 250 x 25 mm. En este caso, se ha optado por cortar las
probetas con una hoja afilada y una referencia recta, dado que el grosor de las mismas era reducido
(Figura 1.17a). Las probetas, listas para su ensayo, se pueden apreciar en la Figura 1.17b.

1.3.2. Estructuras con nucleo de poliestireno

El proceso de fabricacion de estas estructuras presenta una mayor dificultad dada la complejidad
de las geometrias trabajadas. El método de hand lay-up adaptado que se describird a continuacion
permite laminar geometrias complejas como perfiles ahusados con bordes de fuga optimizados como
el estabilizador vertical presentado en la Figura 1.18.

Figura 1.18: Estabilizador vertical con nicleo de poliestireno extruido disenado por el equipo de
CAD de HORUS UPV.

Los primeros pasos de la fabricacién del componente son homologos al anterior, con la salvedad de
que en este caso se extiende la fibra sobre un trozo de bolsa de vacio (Figura 1.19a), que funcionara
como molde para proporcionar un buen acabado. El acabado es un factor critico en superficies
aerodindmicas. A continuacion, se rodea el nicleo previamente preparado (procedimientos descritos
en los manuales internos de HORUS UPYV) con la fibra impregnada en la bolsa (Figura 1.20).

En el caso utilizado con ejemplo, al tratarse de un ala con dos secciones diferentes, por cuestiones
de disenio y limitaciones de los métodos de fabricacion, se decidié separar en dos tramos (alerén
y flap) la continuidad de la fibra. Sin embargo, para prevenir una discontinuidad efectiva de la
fibra, se realizé un cinturén de tejido alrededor de la seccion critica donde se encuentran tanto la
discontinuidad como los orificios de los servos. Este cinturén se aprecia en la (Figura 1.19b), en la
que se observa la diferencia entre el tejido Sarga 2x2 3K utilizado en el refuerzo y el Tafetan 1x1
1K en toda la pieza.
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(a) Extension de la fibra impregnada en resina
sobre bolsa de vacio. (b) Cinturén de fibra sobre la region critica.

Figura 1.19: Proceso de preparacién de la fibra y el nicleo.

Figura 1.20: Centrado de la fibra sobre el nticleo de poliestireno.

Finalmente, se introduce la pieza dentro de una bolsa de vacio especialmente preparada, y se
sella para extraer el aire y el sobrante de resina, tal como se observa en la Figura 1.21a. Una vez la
pieza ha curado, es posible sacarla del molde (Figura 1.21b) y realizar las operaciones de acabado
pertinentes.
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(a) Extraccion del aire de la bolsa de vacio. (b) Resultado tras el curado.

Figura 1.21: Aplicacién del vacio y curado.

Por regla general, las superficies aerodinamicas se lijan y pulen para reducir el peso y las im-
perfecciones de la pieza. El acabado superficial resultante permite retardar la transicién a régimen
turbulento durante el vuelo, estrechamente ligada a las imperfecciones de la superficie sobre la que
se desplaza el fluido. Este flujo turbulento produce mayor resistencia aerodinamica por friccion, de
modo que en vuelo de crucero es interesante mantenerlo en aeronaves con bajo nimero de Reynolds,

como es el caso. En la Figura 1.22 se pueden apreciar las superficies sustentadoras del UAV tras el
proceso de acabado.

Figura 1.22: Superficies sustentadoras de la aeronave desarrollada por HORUS UPV.
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1.4. Geometria de la superficie sustentadora

Fl disenio de la superficie sustentadora a estudiar en el presente trabajo esta basada en el esta-
bilizador horizontal desarrollado y producido por el equipo HORUS UPYV. El perfil elegido por el
equipo de Aerodindmica para el estabilizador horizontal es un NACA 0014 [15] simétrico, que al no
presentar sustentacién bajo un angulo de ataque nulo es idéneo para su uso como estabilizador. Su
geometria se presenta en la Figura 1.23.

135 |

350
285
340

400

Figura 1.23: Planos del estabilizador horizontal disenado y fabricado por el equipo HORUS
UPV.

Con el objetivo de realizar un pre-estudio del diseno, que se pueda llevar a cabo en este trabajo,
se ha optado por realizar simplificaciones en la geometria del estabilizador, eliminando las costillas
de aluminio, los mecanismos de soporte y transmision de los servos, y la superficie mévil. Como
resultado, se ha obtenido un estabilizador horizontal rigido sin elevador, constituido por dos largue-
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ros de fibra de carbono y una piel de laminado de CFRP separados por un niicleo de poliestireno
extruido. Esta geometria se plasma en la Figura 1.24, presentada en 3D en la Figura 1.25.

200

380
350

Figura 1.24: Planos del estabilizador horizontal simplificado.

Figura 1.25: Estabilizador horizontal simplificado.
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1.5. Caracterizaciéon experimental de los materiales

En esta seccién se explicara el procedimiento utilizado para la realizaciéon de los ensayos.

1.5.1. Ensayos de traccién del laminado CFRP

El laminado de fibra de carbono ha sido producido de acuerdo al método descrito en la Seccién
1.3, de modo que las probetas han sido preparadas para que tengan una dimensién 1util de 250 x 25
mm. Sin embargo, la longitud efectiva de la probeta sera de 150 mm, quedando los restantes 100
mm para su anclaje a las mordazas de la maquina. Con el objetivo de caracterizar los dos tejidos
utilizados por el equipo, se realizaron 2 ensayos a traccién, el primero con 3 capas de tejido Tafetan
y el segundo con 2 capas de tejido Sarga, ambos con sus capas alineadas a 0 — 90°.

Tejido de fibra de carbono Tafetan 1x1 1K

El primer ensayo a traccién se realizé mediante la maquina INSTRON® 8801, la cual se puede
apreciar en la Figura 1.26.

Figura 1.26: Maquina de ensayos INSTRON® 8801.

Las dimensiones medidas para las distintas probetas se presentan en la Tabla 1.1 junto a los
resultados del médulo de Young obtenido por regresiéon lineal y la Tensién de Rotura del laminado.
El comportamiento lineal de la fibra de carbono permite obtener facilmente ambos valores a partir
de datos experimentales, que se presentan en la Figura 1.27. Del mismo modo, del ultimo dato
experimental registrado se puede obtener la tensién de rotura para cada probeta, que en este caso
también marca el final de la region elastica.
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Figura 1.27: Evolucion lineal de la deformacién del material compuesto fabricado con tejido tipo
Tafetan 1x1 1K.

PROBETA L (mm) w (mm) t (mm) A(mm?) E(GPa) R?(E) UTS (MPa)
1 150 £ 0,05 2445+0,1 0,550,060 13.45+1,3 37,92 0,998 446,2
2 150 £0,05 2582+0,3 0,556£0,060 1420+£14 36,11 0,999 4472
3 150+ 0,05 24454+0,3 0,524+0,060 12,63+14 37,56 0,999 490,8
4 150+ 0,05 23,97+0,5 0,53£0,06 12,78 +1,5 35,57 0,999 462,2

Tabla 1.1: Datos obtenidos durante el ensayo a traccién del laminado fabricado con tejido tipo
Tafetan 1x1 1K.

Dado que se trata de un material compuesto, sus propiedades son anisétropas y dependen de la
direccién de las fibras. Las propiedades del epoxy se presentan en la Tabla 1.2.

E (M Pa) v
3,6 [13] 0,22 [14]

Tabla 1.2: Propiedades de la resina epoxy.

Los resultados finales del laminado de Tafetan se presentan en la Tabla 1.3. El médulo de
cizalladura se calcula a partir de la Ecuacién 1.1, y el médulo de poisson en la direcciéon del plano
ha sido obtenida de la bibliografia. Del mismo modo, al tratarse de un tejido, las direcciones 1 y 2
presentan en primera aproximacién las mismas propiedades, correspondiéndose la direccion 3 a la
perpendicular al plano de la fibra en la que tan solo trabaja la matriz. La tensién de rotura (UTS)
tan solo se presenta en el plano de la fibra.

E

“=31+ )

(1.1)
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PROPIEDADES \ VALOR

E; (GPa) 36,79
Es (GPa) 36,79
Es (GPa) 3,6

V192 0,22
V13 0,49
V23 0,49
Gi2 (GPa) 15,08
G13 (GPCZ) 1 ,69
Gas (GPa) 1,69
UTS, (MPa) | 4622
UTSy (MPa) | 4622

Tabla 1.3: Propiedades del laminado fabricado con tejido tipo Tafetan 1x1 1K.

Tejido de fibra de carbono Sarga 2x2 3K

El segundo ensayo a traccion se realizé mediante la maquina MTS® C42.503, la cual se puede
apreciar en la Figura 1.28. Dadas las limitaciones de la maquina para ensayos a traccién, y dado
que era la tnica disponible a causa de una averia de la INSTRON® 8801, se decidié preparar
un laminado de tan solo 2 capas. Sin embargo, el grosor del laminado obtenido es similar al del
laminado con 3 capas de Tafetan 1x1 1K.

Figura 1.28: Maquina de ensayos MTS® (C42.503 sometiendo una probeta de CFRP a traccién.

Siguiendo el procedimiento anterior, se presentan las dimensiones de las probetas junto a su
modulo de Young y su tensién de rotura en la Tabla 1.4. Del mismo modo, se presentan los resultados
del ensayo en la Figura 1.29. Posteriormente, se muestra la caracterizaciéon final del material en la
Tabla 1.5.
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Figura 1.29: Evolucion lineal de la deformacién del material compuesto fabricado con tejido tipo
Sarga 2x2 3K.

PROBETA L (mm) w (mm) t (mm) A(mm?) E(GPa) R?(E) UTS (MPa)
1 150 +£0,05 2498+0,6 048+0,1 12,07£2,8 19,00 0,998 100,16
2 150 £0,06 25,00£0,2 0,50+0,1 12,50+£2,6 19,85 0,999 100,29
3 150 £0,05 24,63+0,2 0,52+£0,05 12,72+1,3 19,74 0,999 100,06
4 150 £ 0,06 25,08+£0,4 0,58+0,06 14,63+1,5 19,82 0,999 100,14

Tabla 1.4: Datos obtenidos durante el ensayo a traccién del laminado fabricado con tejido tipo
Sarga 2x2 3K.

Tabla 1.5: Propiedades del laminado fabricado con tejido tipo Sarga 2x2 3K.

PROPIEDADES \ VALOR

El (GPCL)

E2 (GPG)

Es (GPa)

V12

V13

V23

G12 (GPa)
G13 (GPa)
G23 (GPG)
UTSl (MPCL)
UTS5 (MPa)

19,64
19,64
3,6
0,22
0,49
0,49
8,03
1,69
1,69
100,1
100,1

Comparando los resultados del laminado con Sarga 2x2 3K con el elaborado anteriormente
con Tafetan 1x1 1K, se demuestra que el laminado de Sarga presenta peores propiedades.
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1.5.2. Ensayos de cortadura del poliestireno extruido

Con el objetivo de obtener las propiedades del poliestireno extruido se ha planteado un ensayo a
compresiéon, ya que este tipo de materiales es adecuado para trabajar bajo este tipo de cargas. En la
estructura que se quiere disenar este material trabajard a compresion, transmitiendo esfuerzos entre
estructuras y evitando la aparicién de grietas. Las probetas fabricadas mediante métodos manuales
(Figura 1.30a) tienen una dimensién til de 70 x 50 x 16 mm representadas por las letras L, w y t
respectivamente (Figura 1.31). El ensayo se realizé con la méquina MTS® C42.503.

En la Tabla 1.6 se expresan los valores estimados de cada probeta junto a sus incertidumbres
y el médulo de Young obtenido a partir de la regién de comportamiento lineal del material. Sin
embargo, este material presenta un comportamiento altamente no lineal una vez superado el limite
elastico, tal como se aprecia en las graficas obtenidas de los distintos ensayos, presentadas en la
Figura 1.32. Es interesante apreciar la presencia de no una, sino dos regiones lineales en las curvas.
Este fenémeno indica un aparente colapso de la estructura a partir de un primer limite eldstico
oe = 0,1 M Pa, evolucionando con una menor pendiente hasta oo = 0,15 M Pa para recuperar una
pendiente muy similar a la original hasta o, = 0,28 M Pa. El colapso absoluto de la estructura se
definird al final de su regién lineal como UCS (Ultimate Compressive Strength).

(a) Probetas utilizadas para el ensayo y prepara- (b) Maquina de ensayos MTS® (C42.503 compri-
cién de la probeta para estimacion de la densidad. miendo una probeta de poliestireno.

Figura 1.30: Ensayo de caracterizacion del poliestireno extruido.
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Figura 1.31: Esquema de las dimensiones de las probetas de poliestireno.
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Figura 1.32: Evolucién no lineal de la deformacién de la espuma y médulo de Young para la region
lineal.

PROBETA L (mm) w (mm) t (mm) A (mm?) E(GPa) R?*(E) UCS (MPa)

1 7094+0,1 51+£02 16+0,05 3,62-103+£20 5,05 0,88  2,64-1071
2 7024+0,15 51,9403 16+0,05 3,64-103+£30 4,17 0,89  275-10°!
3 70,3+0,3 509404 16+0,05 3,58-103+£40 521 091  7,72-107}
4 7154+0,3 50,74£0,05 16+0,05 3,63-103+£20 4,97 094  7,67-107%

Tabla 1.6: Datos obtenidos durante el ensayo a compresion.

Cabe destacar que como trabajo complementario, se ha realizado una estimacién de la densidad
del material. Se presentan los datos utilizados para la aproximacién y su resultado en la Tabla 1.7.
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L(mm) w(mm) t(mm) V(ecm3) m(g) p <ﬁ>
258 70 16 288,96 10 34,6

Tabla 1.7: Aproximacién a la densidad del poliestireno extruido.

Los resultados finales de la espuma a ser utilizados en futuros trabajos por el equipo HORUS
UPYV son presentados en la Tabla 1.8.

E (MPa) 4,85
v 0,33 [16]
G (M Pa) 1,82
UCS (MPa) | 2,69-107!
p (2%) 34,6

Tabla 1.8: Propiedades del poliestireno extruido.
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1.6. Estudio de las cargas aerodinamicas

Durante el vuelo en crucero, la aeronave se ve sujeta a cargas aerodinamicas estacionarias de baja
intensidad, ya que las alas tan solo tienen que compensar el peso y las superficies de control equilibrar
la trayectoria. Sin embargo, durante las maniobras de giro o respuestas a rafagas inesperadas, las
cargas sobre las superficies sustentadoras se ven incrementadas drasticamente.

No obstante, la respuesta de la aeronave a rafaga supone una carga no estacionaria que induce
fendmenos aeroelasticos fuera del rango de este proyecto. Por ello, se estudiara como carga de diseno
un giro estacionario limite, en el que el avién mantiene altitud, radio de giro y carga alar constantes.

En el caso de la aeronave desarrollada por HORUS UPYV, se define como factor de carga de
diseno un giro coordinado a una aceleracién a 3 g (una g equivale a la aceleracién de la gravedad).
Sin embargo, el estudio de las fuerzas aerodinamicas sobre el estabilizador horizontal no viene dado
directamente por el peso de la aeronave, sino que se deriva de la fuerza ejercida por el estabilizador
horizontal para mantener estas condiciones de vuelo.

Consecuentemente, es critico calcular la posicién de los controles de la aeronave a partir de las
condiciones de vuelo y los coeficientes aerodinamicos, aplicando las ecuaciones de Bryan simplifica-
das para vuelo estacionario [17].

1.6.1. Introduccién a la Mecanica de Vuelo

Las ecuaciones de Bryan describen la mecanica de vuelo de un cuerpo mediante 12 ecuaciones
diferenciales con 12 incégnitas. Su resolucién analitica es a menudo inabarcable, pero el uso de un
robot matematico y sucesivas simplificaciones permite obtener resultados ilustrativos del compor-
tamiento del avién. El sistema de referencia utilizado tanto para la dindmica en ejes cuerpo como
para la deflexiéon de los controles de la aconave se presenta en la Figura 1.33.

Vel.
+X = Axial

+ = Fitch Angle {é-q}]
*M = Pitch Moment

|"‘l' = Yaw Angle (y=r) ‘
+N = Yaw Moment

= Roll Angle (¢=p)
= Roll Moment 2

Y

<0 )

[+w = Vertica
Vel.

| +Z = Normal
Force

.__.______ = l . | \)"I:: <0
C

Figura 1.33: Sistema de referencia utilizado en las Ecuaciones de Bryan para ejes cuerpo [17].
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Se asume que el comportamiento en vuelo de una aeronave estd regido por las ecuaciones de la
mecanica aplicada a un sélido rigido con seis grados de libertad. Sobre la aeronave actiian una serie
de fuerzas y momentos aerodinamicos. Estos se dividen en tres fuerzas y momentos proyectados en
los ejes. Aplicando la segunda ecuaciéon de Newton sobre los tres ejes se obtienen las ecuaciones de

fuerzas:
m(V+qV0z—7“Vﬁ) =T+ F, —mgsinf (1.2)
m (Vﬁ +VB+rV — pVoz) = Iy + mg cost sing (1.3)
m (Va +Va+pVp— qV) = F, + mg cosf cos¢ (1.4)
donde:

L oo

F, = —§,OV Sw (Cp — aCl) (1.5)
L oo

L o

FZ=—§pV Sw (aC’D—i—C’L) (1.7)

Por otro lado, las ecuaciones del momento se obtienen al aplicar la conservacién del momento
angular sobre el sélido rigido:

. Izz Ixz Ixz (Ixx - Iyy + Izz) Izz (Iyy - Izz) - Izz

p=— L+ N+ Y pq + i rq (1.8)
I:m: I:vz 2 2
=M+ == pr+ = (rf=p (1.9)
vy Iyy Iyy ( )
I I L. (Iyy — Inw — I.2) Liw (Lo — Iy) + I2
r_ ﬂN ﬁL xz \Lyy T z2z zx \Lzx yy Tz 1.1
=N+ =EL+ 1 rq+ 1 Pq (1.10)
siendo:
A= T, —I?, (1.11)
1 2

L = 5pSubuV*C) (1.12)
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1
Afzz§p5@cwvﬂcu4 (1.13)

1
Af::§p5@bwvﬁcw» (1.14)

Las ecuaciones de Euler permiten obtener la relaciéon entre las velocidades angulares en ejes
cuerpo y los angulos de Euler que transforman las coordenadas de ejes tierra a ejes cuerpo:

p= ¢ — 1 sinb (1.15)
q= écosqb + 1/) cos sing (1.16)
r= 1/}0050 cos¢p — GsanS (1.17)

Finalmente, se afiaden las ecuaciones cinematicas:

(Z% = u cosy cosl + v (cosyp sinf sing — cos sin) + w (—cosy sing + cos¢ sinf siny)  (1.18)
i usini cost + v (siny sinb sing — cos¢ cosh) + w (—cosy sing + cos¢ sinf siny)  (1.19)

gj = —usinb + vcosh sing + wcosh cos (1.20)

En lo relativo al modelo aerodindmico de los coeficientes aerodindmicos de la aeronaves, se
emplea un modelo linealizado. Los coeficientes aerodinamicos estan constituidos por el sumatorio
de una serie de derivadas aerodinamicas que multiplican a los distintos pardmetros que intervienen
en las fuerzas y momentos aerodinamicos:

oC, Cw
Ca = Z Taiai = Ca[) + Caaa + Ca55 + CaéEéE + CaJEC(SEc + Ca q+

q
2
_ ) Z (1.21)
Cuw QY wP w’
+Caa 2V + Caﬁﬂ + CaéA(SA + Ca(SR(SR + Cap o + Car o

donde:

s Cyo: coeficiente para pardmetros del vuelo nulos.
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= (o derivada aerodindmica respecto del angulo de ataque.

» (45, derivada aerodindmica respecto de la deflexion de los elevadores situados en el ala.
» (Cyq: derivada aerodindmica respecto de la velocidad de cabeceo.

= (4 derivada aerodindmica respecto de la variacién del angulo de ataque.

» C,yp: derivada aerodindmica respecto del angulo de derrape.

» (Cys,: derivada aerodindmica respecto de la deflexion de los alerones.

» Cysp,: derivada aerodindmica respecto de la deflexién del timén.

s (Cyp: derivada aerodindmica respecto de la velocidad de alabeo.

= C,,: derivada aerodindmica respecto de la velocidad de guinada.
Este modelo no es aplicable a la resistencia aerodinamica:
Cp = Cpo+ K; ((C))? (1.22)

s Cpo: coeficiente de resistencia parasita.
s K;: factor de resistencia inducida.
» (Cp): coeficiente de sustentacion generada por el ala.

1.6.2. Definicion de los coeficientes aerodinamicos

En primer lugar, se definen las condiciones de vuelo en crucero, definidas en la Tabla 1.9.

Vo (m/s)  zo(m)
26,8 1000

Tabla 1.9: Condiciones de crucero.

Los parametros masicos e inerciales del UAV se plasman en la Tabla 1.10.

mo(kg) Im(kgm2) Iy (kg m2) I..(kg m2) I..(kg m2)
10 2,542 1,749 1,760 -0,370

Tabla 1.10: Pardmetros masicos e inerciales.

Ademas, los pardmetros geométricos relevantes, teniendo en cuenta que tanto el ala como el
estabilizador tienen cuerda constante, se plasman en la Tabla 1.11.

Los coeficientes aerodinamicos longitudinales del UAV calculados mediante métodos semiempi-
ricos y potenciales por el grupo de Aerodinamica de HORUS UPYV se presentan en la Tabla 1.12,
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by (M) cy(m) Sw(m2) ARy by (m)  ¢i(m) St(mQ) AR,
2 025 05 8 08 02 016 4

Tabla 1.11: Pardmetros geométricos relevantes de la aeronave.

Cpo 00381 Cr., 5888 C., 10815
K; 00406 Cp, 2788 Cy, -65.366
Cro 02994 Cuo -8.0341 Crsp 1,56
Cyo 00297 Cura  -1685 Cusp  -9,435

Tabla 1.12: Coeficientes aerodindmicos longitudinales para condiciones de crucero.

Cys -09676 Cyy 0 Cy, -00227 Cy, 06641 Cysa 0  Cysp 026
Cig 0863 Cpz 0 Cp 07513 Cp, 01825 Cia 0436 Cusp 0,02
Cysg 03216 Cyz 0 Cnp 00307 Cnp -03576 Cnsa 002 Cysgp -0,129

Tabla 1.13: Coeficientes aerodindmicos Lateral-Direccionales para crucero.

y los lateral-direccionales en la Tabla 1.13. Todos los coeficientes han sido adimensionalizados con
respecto a la superficie alar.

Finalmente, se definen los limites de los angulos de deflexién de las superficies de control y de
la palanca de gases en la Tabla 1.14.

PARAMETRO DE CONTROL VALOR MAX. VALOR MIN.

S5 +40 40
54 140 _40
SR +40 40
Sp 0 1

Tabla 1.14: Limites superficies de control y palanca de gases.

1.6.3. Equilibrado de la aeronave

Para equilibrar la aeronave a 3 gs, es necesario resolver el sistema formado por las 9 primeras
Ecuaciones de Bryan considerando un giro estacionario sin derrape. Como primera estimacién del
angulo de asiento necesario para mantener el vuelo bajo un determinado factor de carga n, se
resuelve la Ecuacién 1.23.

Fijando este angulo de asiento, se resuelve el sistema considerando estacionarias las velocidades
y nulas sus derivadas. Los resultados para vuelo equilibrado se presentan en la Tabla 1.15. Del
mismo modo, se calcula el factor de carga real sobre el ala calculando la sustentacion generada bajo
las condiciones de equilibrado mediante la Ecuaciéon 1.24 y la Ecuacién 1.25 para posteriormente
adimensionalizar con respecto al peso del UAV (Ecuacién 1.26).
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1
$o = cos ! <n> — ¢o = 70,5° (1.23)
CL:CL,o—l-CL’a'Oé+CL75E‘5E+CL7q'2C% (1.24)
/ 1 2
Ll
= 1.26
ne (1.26)
a,(grad) op 94 oR oP
12,35 -11,92 -0,3983 -1,794 0,705
p(rad/s) q(rad/s) r(rad/s) Rgiro (m) n
-0,198 0,854 0,302 24,86 2,62

Tabla 1.15: Condiciones de trim para la aeronave.

Al analizar los resultados, se puede comprobar que en ningin momento se exceden los limites
esperados en los controles, manteniendo un dngulo de ataque moderado (regién lineal, por debajo de
14°). Del mismo modo, la deflexién de las superficies méviles y la posicién de la palanca de gases se
encuentran dentro de los limites establecidos en la Tabla 1.14. El radio de giro es reducido, tal como
es de esperar a bajas velocidades y altos angulos de asiento. Finalmente, el valor de las velocidades
angulares es moderado y no nulo en los tres ejes de giro, de modo que se verifica que los resultados
obtenidos son coherentes con el modelo planteado.

1.6.4. Calculo de las cargas aerodinamicas sobre el estabilizador horizontal

Una vez se ha obtenido el valor de los valores de equilibrado para la aeronave, es posible calcular
los esfuerzos que sufre de manera directa el estabilizador.

Aproximacién analitica

A partir de la definiciéon de sustentacién y conociendo los coeficientes aerodinamicos, es posible
obtener una aproximacién a las cargas del estabilizador. Dado que el avién se encuentra sometido
a un giro ¢, se ha de considerar la dependencia de la sustentacién no solo del angulo de ataque
y de la deflexién del empenaje (o estabilizador horizontal), sino que se ha de aplicar la Ecuacién
1.27 para obtener el coeficiente de sustentacion real al que estd sometido el empenaje. Del mismo
modo, se ha de tener en cuenta la deflexién del flujo del ala sobre el empenaje horizontal, que viene
representada por la Ecuacién 1.28. Los coeficientes aerodinamicos para el estabilizador horizontal
adimensionalizados para la superficie alar se presentan en la Tabla 1.16.
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de Cw
CLﬂg = CL70,75 + CL,a,t e (1 + dOé) + CL,JE . 5E + CL,q,t . W (127)
de 16 Cr.
T _ﬁARw (1.28)

Crot Crat Crse Crg: %
0 1,24 1,56 3,94 -0,379

Tabla 1.16: Coeficientes aerodindmicos para el estabilizador horizontal.

Una vez son conocidos los coeficientes aerodindmicos, es directo el calculo de las fuerzas sobre
el estabilizador horizontal aplicando la Ecuacién 1.29. Dado que los dngulos de ataque no son ex-
tremadamente elevados, se puede considerar que el centro de presiones se mantiene a un cuarto de
cuerda del estabilizador, tal como se puede observar en la Figura 1.34.

Los resultados numéricos se presentan en la Tabla 1.17. Cabe destacar que el simbolo de la
sustentacién es negativo, ya que el estabilizador en el giro se encarga de contrarrestar el momento
de cabeceo producido por el ala.

Resultarts

Aurrerto d: presion

Centro de presiones.

25% B0%

Limites de desplazamiento
del centro de presiones.

Figura 1.34: Representaciéon gréafica del concepto de centro de presiones [18].

1
Ly = ipSwVQCL,t (1.29)
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Cri Li(N) #(N/m)
0,140 -31.6  -39.5

Tabla 1.17: Cargas aerodindmicas sobre el estabilizador horizontal.

Distribucién de presiones

Pese a haber obtenido las cargas aerodindmicas de manera analitica, se ha decidido aprovechar
el trabajo del equipo de Aerodindmica de HORUS UPYV para obtener la distribucién de presiones
sobre el elevador con el software xflr5. De este modo, se ha solicitado un amplio rango de angulos
de ataque para la deflexiéon del empenaje de trimado obtenida previamente. La distribucién de
los coeficientes de presion se presenta en la Figura 1.35 para el intradds y en la Figura 1.36 para
el extraddés en un mapa de colores. Estos coeficientes permiten obtener la presiéon dimensional
distribuida en cada punto a partir de las condiciones de vuelo mediante la Ecuacién 1.30.

1
_ 2
Q_ip-v ‘C'p (1.30)
Cp Intrados
9 . . . I
1056
ﬂ -
10
T -
=] 105
(4]
58]
2 1 -1
ohr
A
g 15
o 47
=]
?ﬂ | -2
-& 3
25
5 b
-3
1t
35
0 ! i ) ) i ) i i )
0 10 20 30 40 50 60 7O 8D 90
% cuerda

Figura 1.35: Coeficiente de presion en el intradés distribuido a lo largo de la cuerda para distintos
angulos de ataque.
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Angulo de Ataque {grad)

10 20 30 40 50 60 F] BO a0
% cuerda

Figura 1.36: Coeficiente de presion en el extradés distribuido a lo largo de la cuerda para distintos
angulos de ataque.

De este modo, y sabiendo que el &ngulo de ataque efectivo sobre el empenaje horizontal es menor
debido a la desviacién por parte del ala de la corriente incidente, se ha estimado que el angulo de
ataque en la raiz es cercano a 9°. Sin embargo, la distribucién a lo largo de la superficie no es
uniforme sino eliptica, llegando a valores practicamente nulos en punta de ala. Por ello, a la hora de
introducir las cargas en el software de FEM se ha generado una distribucién de presiones variable a
lo largo de la superficie que permite obtener una aproximacién méas exacta al comportamiento real
de las cargas aerodinamicas.
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1.7. Analisis numérico del estabilizador horizontal

En este apartado se realizard un analisis del estabilizador horizontal presentado en la Seccién
1.4 aplicando las cargas limite definidas en la Seccién 1.6.

1.7.1. Introduccién al método de los elementos finitos

El Método de los Elementos Finitos es un método numérico que permite resolver problemas
practicos de Mecanica de Sélidos de manera aproximada [19]. El principio fundamental reside en
subdividir el solido en elementos més pequenos conectados entre si por los nodos de estos elemen-
tos. El desplazamiento de estos se expresa en funcién de los desplazamientos nodales. Mediante el
tratamiento de estos se obtiene una matriz que relaciona tensiones y deformaciones en el interior
de los elementos.

Para obtener esta matriz de rigidez, se supone que existe un sistema sobre el que actiian fuerzas
externas aplicadas en algunos nodos y los valores de los desplazamientos en otros. La relacion entre
fuerzas y desplazamientos se puede expresar mediante la Ecuaciéon matricial 1.31.

{F} = [K]{u} (1.31)

En esta expresion, {F'} representa el vector columna de cargas (fuerzas exteriores y reacciones),
{u} es el vector columna de desplazamientos nodales y [K] la matriz de rigidez del sistema. El
planteamiento general del método planteado para un elemento triangular se presenta en la Figura
1.37.
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Figura 1.37: Elemento triangular con tres nodos (i,j,m).

Los desplazamientos nodales se agrupan en un vector columna que se denota como {a}®, siendo
e el elemento a evaluar:
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{a}¢ = (1.32)

El vector anterior se forma concatenando los vectores de desplazamiento nodal para cada nodo.
La principal ventaja de este método es que se acepta la suposicién de que el vector {u} se puede
expresar a partir de {a}°. Esto significa que el desplazamiento de cualquier punto del elemento se
puede calcular como funcién de los nodos de ese elemento. Se definen las matrices [Nj] como las
funciones de forma del elemento, definiendo los desplazamientos mediante la Ecuacién 1.33 .

{u} = [[Ni (z,9)] [N; (z,9)] [N (z,9)]]{a}® = [N]{a}* (1.33)

Para el caso de un elemento triangular deben ser cuadradas de segundo orden, y cumplir:
[Nk (xk’yk)] =1 para k= i?ja m (134)
[Nk (l’n, yn)] =0 sin #k (135)

Para un elemento triangular, la matriz [N] tiene la forma de la Ecuacién 1.36.

0 Ny 0 N(zy)0 Ny (1.36)

Conociendo los desplazamientos, se pueden obtener las deformaciones en el interior del elemento,
que expresadas de manera genérica quedan como la Ecuacién 1.37. Se define de este modo la matriz
[L] como la matriz operador derivada.

{e} = [L]{u} = [L] [N]{a}® = [B] {a}* (1.37)

Una vez se conocen las deformaciones, es posible obtener las tensiones mediante las ecuaciones
constitutivas (Ecuacién 1.38). Se define ahora la matriz de rigidez [D].

{0} = [D{e} = [D][B]{a}* (1.38)

De este modo, tan solo queda aplicar el Principio de los Trabajos Virtuales para obtener la
rigidez del elemento (Ecuacién 1.39). En el caso del elemento triangular, siendo e el espesor del
elemento y A su érea, se obtiene la expresién de la (Ecuacién 1.40).

(K= [|] (B (D] BV (1.39)
|4
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[K¢] = [B]'[D][B] -e- A (1.40)

Una vez conocida la matriz de rigidez, al ser combinada con el vector de cargas, es posible
resolver un sistema algebraico donde las incégnitas son los desplazamientos nodales y las fuerzas de
reacciéon entre nodos.

1.7.2. Implementacién del modelo del estabilizador horizontal

Con el objetivo de comprobar que la estructura soporta los esfuerzos a los que se ve sometida
bajo un giro de las caracteristicas anteriormente comentadas, se implementa un modelo numérico
partiendo de la base de la geometria presentada en la Seccién 1.4. Este estabilizador horizontal se
encuentra anclado al fuselaje de la aeronave mediante un segundo par de tubos de carbono de corta
envergadura que rodean los tubos del propio empenaje, de modo que en el modelo numérico seran
simulados como tubos de carbono externos adheridos a los del estabilizador.

Geometria

Partiendo de la geometria presentada previamente, mediante el software Autodesk Inventor
® se han simplificado las regiones tridimensionales constituidas por un laminado de fibra de carbono
para convertirlas en superficies, tal como se observa en la Figura 1.38. Esta geometria se importa
facilmente a Abaqus, manteniendo las dependencias entre las partes y facilitando las operaciones
posteriores.

Figura 1.38: Ensamblaje mediante superficies.

El resultado final del ensamblaje en el software de FEM se presenta en la Figura 1.39. Cabe
destacar que la superficie de la piel del estabilizador se ha separado entre intradés y extradds para
facilitar la aplicacién de las cargas aerodinamicas correspondientes. Del mismo modo, el resto de su-
perficies relevantes de las partes han sido identificadas para facilitar la aplicacion de las interacciones
y condiciones de contorno.
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Figura 1.39: Ensamblaje final en el software FEM.

Propiedades

El médulo Property de Abaqus permite crear las propiedades de los materiales y asignarlas a las
partes correspondientes. Estas propiedades pueden tener naturalezas distintas (mecénica, térmica,
electromagnética...), definiendo ademés para cada caso comportamientos lineales o no lineales. En
este trabajo se hard uso de las propiedades mecanicas elasticas, teniendo en cuenta que tanto la piel
como los tubos de CFRP tienen propiedades ortotrépicas.

Las propiedades mecéanicas de los materiales ha sido definidas previamente en la Seccién 1.5,
a excepcion de los tubos de CFRP comercial que han sido proporcionados por el fabricante y se
presentan en la Tabla 1.18. De este modo, la creacién de las bases de datos de los materiales es una
aplicacién directa de las tablas. Cabe remarcar la diferencia entre el material Polifoam C4 (nombre
comercial del poliestireno utilizado y utilizado como denominacién en el software), que presenta un
comportamiento isotrépico frente a la fibra de carbono. La fibra adquirida a ClipCarbono sera
denominada en el software CFRP ClipCarbono, mientras que la de fabricaciéon propia pasara a
llamarse CFRP Tafetan 1x1 1K.

PROPIEDADES \ VALOR

E1 (GPa) 70
Es (GPa) 70
E3 (GPG,) 3,6
V1o 0,22
V13 0,49
Vo3 0,49
G12 (GPCZ) 28,69
Gi3 (GPCL) 1,69
G23 (GPCL) 1,69
UTS, (MPa) | 570
UTSy (MPa) | 570

Tabla 1.18: Propiedades de los tubos comerciales de CFRP [12].
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Viewport: 1 Model: Model-1  Part: Tubo 1

Viewport: 2 Model: Model-1

Layup: "CompositeLayup-1"
Total thickness: 1.250000

k 2Plot of plies 1 to 10, of 10

1

Figura 1.40: Distribucién del laminado de los tubos de CFRP ClipCarbono.

Pese a que el precio de esta fibra es superior al de la Sarga 2x2 3K, se optd por utilizar la
primera dado que sus propiedades mecénicas al combinarse con la matriz son considerablemente
superiores, tal como se ha demostrado en la Seccién 1.5.

Para el niicleo de poliestireno extruido, se ha creado una parte sélida homogénea a la que se ha
asignado el material Polifoam C4. Los tubos (tanto los largueros como los empotramientos) han
sido generados como superficies shell a las que se han aplicado las propiedades del material CFRP
ClipCarbono, definiendo 8 capas con orientacion 0 — 90° y con espesor de 0,125 mm, tal como se

observa en la Figura 1.40.

Asimismo, la piel ha sido simulada asignando las propiedades del material CFRP Tafetan 1x1
1K creando también un Composite Layup shell sobre la superficie de tan solo 2 capas de espesor

0,175 mm con orientacién 0 — 90° (Figura 1.41).

Viewport: 1 Model: Model-1  Part: Piel

Viewport: 3 Model: Model-1

Layup: "CompositeLayup-1"
Total thickness: 0,350000.

k 2Plot of plies 1 to 2, of 2

1

Figura 1.41: Distribucion del laminado de la piel de CFRP Tafetan 1x1

1K.

58



Grado en Ingenieria Aeroespacial Trabajo Fin de Grado

Cargas y condiciones de contorno

El médulo Load permite definir las cargas y condiciones de contorno del modelo. Estas cargas
pueden ser de distintas naturalezas (mecanicas, actsticas, electromagnéticas...). Sin embargo, en este
caso tan solo se aplicaran cargas mecanicas, concretamente diferencias de presion entre el extradds
y el intradés.

Para generar el campo de presiones a partir de las distribuciones 2D para distintos Angulos
de Ataque presentados en la Seccién 1.6, se gener6 un cdédigo en MATLAB® R2020b que permite
transformar los datos 2D en un mapa tridimensional con el formato requerido por Abaqus. De
este modo, se crea un Mapped Field que permite al software FEM interpolar los valores discretos y
generar una distribucién continua de presiones. Esta distribucion se presenta en la Figura 1.42 para
el intradods y la Figura 1.43 para el extradds. Cabe destacar que al producirse una deflexién negativa
del elevador, el intradds en este caso se sitiia en la region superior del estabilizador para establecer
una concordancia con los datos disponibles, generando sustentacién negativa.

Figura 1.42: Cargas aerodindmicas aplicadas sobre el estabilizador horizontal en el intradés.

Y

)

Figura 1.43: Cargas aerodindmicas aplicadas sobre el estabilizador horizontal en el extrados.
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Para la correcta simulacion del modelo, es critica la aproximacién de las condiciones de contorno.
Pueden ser de dos tipos:

» Condiciones de contorno naturales (de Neumann): representan condiciones de contorno
en tensiones para el problema elédstico.

» Condiciones de contorno esenciales (de Dirichlet): representan condiciones de contorno
de desplazamientos para el problema elédstico.

En el modelo evaluado, las condiciones de contorno de Neumann corresponden a las cargas
aerodindmicas, mientras que las condiciones de Dirichlet se comentan a continuaciéon. Al disponer
del disenio de toda la aeronave, es posible conocer el método de acoplamiento entre el estabilizador
y el fuselaje. En este caso, se trata de un tubo de carbono pasante anclado a una pieza de Impresion
3D que transmite los esfuerzos al larguero principal. En la Figura 1.44 se muestra el diseno real del
encastre de la aeronave.

Figura 1.44: Empotramiento del empenaje en la cola del UAV.

Para el modelado del empotramiento en el modelo numérico desarrollado, se ha optado por
anadir tan solo el tubo exterior rodeando la zona libre del empenaje. De este modo, se presenta
un comportamiento eldstico del empotramiento, mas cercano a la realidad. Este empotramiento se
presenta en la Figura 1.45 don de se observa que el extremo del tubo de refuerzo ha sido restringido
a desplazamiento y rotacién en todas las direcciones.

Y

oo

Figura 1.45: Modelado del empotramiento en el fuselaje del estabilizador horizontal.
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Mallado

El médulo Mesh permite generar la malla encargada de dividir todo el ensamblaje en pequenos
elementos discretos que permiten resolver el sistema de ecuaciones que forma el problema completo.
Se pueden diferenciar los elementos por familia, grados de libertad, nimero de nodos, formulacién
e integracion. Las familias disponibles en Abaqus se presentan en la Figura 1.46.

T sy o

Continuum Shell Beamn Rigid
(solid and fluid) elements elements glements
slemeants
SO \
Membrane ' Infinite Connector elamants Truss
elemeants elements such as springs elements

and dashpots

Figura 1.46: Familias de elementos incluidas en Abaqus [20].

De estos elementos, en este trabajo se han utilizado los siguientes:

= Solid: Son los elementos de volumen genéricos de Abaqus que permiten discretizar sélidos
tridimensionales. Utilizados tanto para analisis lineales como no lineales, permiten estar com-
puestos por varios materiales simulando ser laminados de materiales compuestos. Sin embargo,
en este trabajo tan solo se han utilizado para caracterizar el ntcleo de Polifoam C4.

= Shell: Se utilizan para modelar estructuras con geometrias planas o de espesores muy pequenos
en relacion a sus otras dos dimensiones. Los elementos shell convencionales tienen grados de
libertad de desplazamiento y rotacién, y su espesor se define por una propiedad de la seccién
que se les asigna. En este proyecto, se utilizan para modelar tanto la piel exterior como los
largueros de CFRP.

Durante el anélisis, las variables fundamentales calculadas son los desplazamientos, y en el caso
de los elementos shell, también las rotaciones. El orden del elemento viene determinado por el
nimero de nodos, ya que estos son utilizados para calcular los grados de libertad del elemento y se
utilizan para interpolar las variables en el espacio entre ellos.

En el caso de los elementos que solo presentan nodos en sus vértices, inicamente es posible
aplicar una interpolacién lineal, de modo que se les conoce como elementos lineales o de primer
orden. Por otra parte, existen elementos que incorporan nodos en mitad de sus aristas, utilizando
interpolacion cuadratica para calcular el valor en las regiones intermedias. Estos nodos son llamados
cuadréticos o de segundo orden. También hay elementos tetraédricos con nodos en sus aristas, y al
utilizar una interpolacion modificada de segundo orden, se les conoce como elementos de segundo
orden modificados.
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El ntimero de nodos afecta directamente al tiempo de la resolucién del problema numérico, que
crece con el nimero de nodos. También influye en la precision del resultado final, pese a existir
limites por convergencia de malla. Se presentan las diferencias entre los elementos en la Figura
1.47. En este trabajo, dada la geometria del modelo a estudiar, se ha optado por utilizar elementos
cuadraticos para todas las partes.

0 B v

(&) Linear element (b) Quadratic element {c) Modified second-order element
(8-node brick, C30D8) (20-node brick, C3D20) (10-node tetrahedron, C3010M)

Figura 1.47: Tipos de elementos segiin el ntimero de nodos.

La teoria matematica utilizada para definir el comportamiento de un elemento establece su
formulacion. Existen dos comportamientos fundamentales: el Lagrangiano y el Eueleriano. En el
caso Lagrangiano, el elemento se deforma con el material. Sin embargo, en el Euleriano, el elemento
permanece fijo en el espacio mientras que el material es el que fluye a través del mismo. Este segundo
comportamiento se utiliza comunmente en Mecanica de Fluidos, mientras que en este proyecto se
utilizard tan solo una aproximacién Lagrangiana. Del mismo modo, existen planteamientos mixtos
para fenémenos como el transporte de calor.

Como tultimo elemento a destacar de la teoria de mallado, cabe introducir la integraciéon del
elemento. Abaqus utiliza la cuadratura Gaussiana de forma general, evaluando la respuesta del
material en cada punto de integraciéon en cada elemento y obteniendo una respuesta en todo el
volumen. Se basa en la aproximacion de una integral definida como un sumatorio, seleccionando los
puntos de evaluacién de manera éptima y no igualmente espaciada. Se muestra la expresién general
en la Ecuacion 1.41.
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Figura 1.48: Mallado de la piel de la estructura.
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Dado que la geometria de cada parte esta relacionada pero presenta elementos que la diferen-
cian considerablemente de las otras, ha sido necesario atacar cada parte con distintas estrategias
de mallado. En concreto, se ha definido un tamano inicial de elemento en piel y nicleo, para pos-
teriormente realizar un estudio de convergencia de malla en los tubos y comprobar que ésta sigue
siendo la regién sometida a mayores esfuerzos.

En primer lugar, se ha impuesto un tamano de elemento del orden del 1% de la envergadura del
estabilizador en la piel. El elemento utilizado en esta superficie, al igual que en el caso de los tubos,
es un elemento tipo shell S8R cuadratico. En este caso, se ha comprobado que con un tamafno de
malla de 4 mm, como la que se aprecia en la Figura 1.48, se obtiene un comportamiento adecuado.

Figura 1.49: Malla impuesta en el core de poliestireno extruido.

Figura 1.50: Malla impuesta en los largueros principales.

Posteriormente, en el nicleo se ha impuesto del mismo modo un tamafio global de elemento de
4 mm. Al ser un sélido tridimensional, se ha utilizado un elemento C3D20R, también cuadratico.
Ademaés, se ha impuesto un menor tamano de elemento en el borde de fuga del niicleo, y un tamano
considerablemente menor en la zona circundante al tubo, ya que se consideran puntos criticos de
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concentraciéon de tensiones. En concreto, se ha impuesto una reduccion del tamano de malla desde
el borde de fuga hasta los 2 mm, y en la regién cercana a los tubos de un 25% por encima del
tamano base definido para los largueros principales, dependiente del estudio de independencia de
malla. Se comprueba la geometria de la malla del core en la Figura 1.49.

Asimismo, se ha realizado un estudio de independencia de malla para los tubos, partiendo de un
valor de 1,5 mm y evaluando la tensién maxima en el plano o2 en el tubo principal para distintos
tamafios. El mallado de este componente se presenta en la Figura 1.50.

Finalmente, el tamanio de elemento del tubo de refuerzo del encastre se considera un 25 % inferior
al del larguero, de modo que durante el estudio de independencia de malla también se modifica su
tamano. Se puede comprobar el mallado de esta superficie tipo shell en la Figura 1.51.

Figura 1.51: Malla impuesta en el tubo que simula el empotramiento del estabilizador.

El resultado final del mallado se presenta en la Figura 1.52.
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Figura 1.52: Malla final obtenida para el modelo.

64



Grado en Ingenieria Aeroespacial Trabajo Fin de Grado

Se presentan los resultados del estudio de independencia de malla para el larguero en la Figura
1.53, del que se concluye que el tamano éptimo de elemento es 1,2 mm, ya que se comprueba que la
variacion de resultados se mantiene en 6rdenes inferiores al 1% al disminuir el tamano del elemento
a 1 mm. Esta variacién también se mantiene con el incremento previo, pero se ha optado por la
configuraciéon intermedia al no requerir un tiempo de célculo excesivamente elevado.

126 1
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Figura 1.53: Resultados del estudio de independencia de malla.

1.7.3. Analisis de resultados

Mediante el médulo Visualization es posible visualizar los resultados obtenidos mediante con-
tornos de color, graficos, resultados numéricos... Las imagenes consideradas relevantes han sido
exportadas directamente desde el programa en alta calidad.

Los resultados principales a analizar en este documento consisten en comprobar que no se su-
peran los estados tensionales limite mostrados en la Seccién 1.5. Asimismo, se comprobardn los
desplazamientos del estabilizador a lo largo de la envergadura, tanto en flexién como en torsién.

Como paso previo al andlisis de los resultados, es interesante mostrar la orientacién de los
materiales que conforman la piel y los largueros. Los resultados ofrecidos por Abaqus se presentan
en ejes locales de cada lamina del laminado, y al ser la tension limite de los laminados unidireccional,
es interesante conocer en qué direccién se carga el mismo. Se muestra la orientacién de las fibras de
la piel en la Figura 1.54. La orientacién 1 y 2 corresponde a la del tejido ortotrépico, mientras que
la direccién 3 corresponde al plano de trabajo de la matriz.
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Figura 1.54: Orientacién del laminado en la piel del estabilizador.

Al analizar los desplazamientos del estabilizador (Figura 1.55), se obtienen los desplazamientos
maximos en punta de ala, con un valor cercano a los 10 mm. Del mismo modo, la distribucién
asimétrica de la presion a lo largo de la cuerda también induce un momento torsor a lo largo del
eje de la envergadura. En la Figura 1.56 se compara desde una vista lateral la posicion inicial del
empenaje con la final. Pese a existir un incremento del angulo de ataque a lo largo de la envergadura,
nada indica que se vaya a sufrir un fenémeno de divergencia. No obstante, sin un estudio aeroelastico
no se puede afirmar la ausencia de divergencia con certeza.

U, Magnitude
+1.058e+01
+9.703e+00
+8.821e+00
+7.939e+00
+7.056e+00
+6.174e+00
+5.292e+00
+4.410e+00
+3.528e+00
+2.646e+00
+1.764e+00
+8.821e-01
+0.000e+00

Figura 1.55: Deformacion del estabilizador.
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U, Magnitude
+1.058e+01
+9.703e+00
+8.821e+00
+7.939e+00
+7.056e+00
+6.174e+00
+5.292e+00
+4.410e+00
+3.528e+00
+2.646e+00
+1.764e+00
+8.821e-01
+0.000e+00

Figura 1.56: Detalle del giro a torsion del estabilizador.

El primer material analizado tras completar la simulacién del modelo, es el niicleo de Polifoam
C4. Al tratarse de un material isotrépico, se analiza su condicién de fallo a través de la tensién
de Von Mises, con un valor de fallo definido en la Seccién 1.5 de 2,69 - 10~! MPa. En la Figura
1.54 se observa que la regién més afectada es el contacto con el empotramiento. El valor maximo
registrado es de 2,77 - 10~! MPa, de modo que la estructura colapsaria ligeramente en la regién del
empotramiento, que puede estar afectada por la singularidad impuesta en esta regiéon al no ser un
borde redondeado sino un dngulo recto entre ambas superficies.

S, Mises

(Avg: 75%)
+2.774e-01
+2.542e-01
+2.311e-01
+2.080e-01
+1.849e-01
+1.618e-01
+1.387e-01
+1.156e-01
+9.245e-02
+6.934e-02
+4.623e-02
+2.311e-02
+1.259e-06

Max: +2.774e-01
Elem: CORE-1.75519
Node: 87677

Figura 1.57: Esfuerzos sobre el niicleo de poliestireno extruido.

No se considera que se llegue a producir un fallo de la estructura, dado que la pequena de-
formacion en la estructura de poliestireno no afecta a los componentes criticos, que en este caso
son los largueros. Ademads, pese a haber delimitado el fallo de la estructura al final de su segunda
region lineal, sigue existiendo una tdltima regién no lineal que no se ha considerado para este ensayo,

67



Grado en Ingenieria Aeroespacial Trabajo Fin de Grado

de modo que tan solo se produciria una deformacién plastica en una pequena regién, sin llegar al
colapso de la estructura.

S, Max. In-Plane Principal

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

(Avg: 75%)
+8.321e+00
+7.182e+00
+6.044e+00
+4.905e+00
+3.766e+00
+2.628e+00
+1.489e+00
+3.507e-01
-7.878e-01
-1.926e+00
-3.065e+00
-4.203e+00
-5.342e+00

Max: +8.321e+00
Elem: PIEL-1.2641
Node: 254

Figura 1.58: Tensiones en el plano sobre la piel del estabilizador.

A continuacién, se analizan las tensiones sobre la piel de CFRP Tafetan 1x1 1K, para el que
se define una tensién méxima de rotura en el plano de 462,2 MPa. Al analizar los resultados, se
comprueba que las tensiones maximas experimentadas en ambas capas del laminado son conside-
rablemente inferiores a las de rotura, llegando tan solo en la capa 2 hasta los 17,75 MPa tal como
se muestra en la Figura 1.58. A partir de estos resultados, se deduce que la estructura cumple con
holgura su funcién, quedando gran margen de maniobra para reducir el tamano y longitud de los
tubos y asi aprovechar la rigidez estructural de la piel.

S, Max. In-Plane Principal

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

(Avg: 75%)
+1.238e+02
+1.123e+02
+1.008e+02
+8.922e+01
+7.768e+01
+6.615e+01
+5.461e+01
+4.307e+01
+3.163e+01
+2.000e+01
+8.458e+00
-3.080e+00
-1.462e+01

Max: +1.238e+02
Elem: Tubo 2-1.692
Node: 608

Max: e+002

Figura 1.59: Esfuerzos maximos en el plano localizados en los largueros.
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S, Max. In-Plane Principal

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

(Avg: 75%)
+7.990e+01
+7.209e+01
+6.427e+01
+5.646e+01
+4.865e+01
+4.083e+01
+3.302e+01
+2.520e+01
+1.739e+01
+9.574e+00
+1.759e+00
-6.055e+00
-1.387e+01

Max: +7.990e+01
Elem: E_TUBO_REINF_SURF-2-1.925
Node: 966

Figura 1.60: Esfuerzos sufridos en los refuerzos del empotramiento.

Finalmente, se han de revisar los esfuerzos sobre los tubos, tanto los largueros como los empo-
tramientos. Las tensiones maximas vienen dadas por los datos del material CFRP ClipCarbono,
para el que se define una tension maxima en el plano de 570 MPa. Los esfuerzos sobre los largueros
se muestran en la Figura 1.59, en la que se aprecia que los esfuerzos maximos se producen en las
proximidades del empotramiento, alcanzando valores de 136,2 MPa. Pese a ser un valor elevado, la
estructura sigue presentando un factor de seguridad superior a 4, de modo que no seria necesario
reforzar la estructura en este punto en caso de que no se disminuya el didmetro de los largueros.
Cabe destacar que el esfuerzo maximo se alcanza en el larguero delantero, situado a 1/5 de cuerda,
de modo que seria recomendable adelantar el larguero trasero para repartir las cargas de manera
méas homogénea. Sin embargo, en el espacio entre ambos largueros ha de entrar un servomotor, por
lo que la separacién entre largueros viene delimitada por una cuestion de disefio.

En cuanto a los refuerzos, en la Figura 1.59 se aprecia que la regién de mayores esfuerzos es la
préxima al cuerpo del estabilizador con un valor de 79,9 MPa. Sin embargo, la region cercana al
empotramiento con el fuselaje también presenta valores cercanos, de modo que se puede concluir
que el diseno del encastre es eficiente y relativamente éptimo. En este caso, el factor de seguridad
se eleva hasta un valor superior a 7, y el refuerzo de mayor concentracién de tensiones es también
el correspondiente al larguero delantero.
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1.8. Conclusiones

En esta proyecto se ha realizado la caracterizaciéon de los materiales utilizados en la fabricacién
de las estructuras con nucleo de poliestireno desarrolladas por el equipo de diseno de UAVs HORUS
UPYV con el objetivo de obtener datos realistas para optimizar el disefio de los componentes de una
aeronave no tripulada de manera efectiva. Ademads, al tratarse de estructuras aerodindmicas criticas,
se ha optado por realizar un anélisis numérico de las cargas limite sufridas en vuelo. A continuacién,
se extraen las principales conclusiones de este trabajo:

= Los materiales caracterizados destacan por ser especialmente ligeros y resistentes. Los ensayos
realizados para determinar sus caracteristicas han sido preparados por el autor de este proyecto
con la ayuda del personal técnico del Departamento de Ingenieria Mecanica y de Materiales.

= Se ha realizado una simulaciéon de la mecénica de vuelo de la aeronave bajo un giro con un
factor de carga por encima de los parametros de disefio iniciales, y se ha colaborado con el
equipo de Aerodindmica de HORUS UPYV para extraer la distribucién de presiones sobre el
estabilizador horizontal bajo estas condiciones.

= Se ha llevado a cabo un anélisis mediante el Método de los Elementos Finitos para obtener
los esfuerzos a los que se ven sometidas las distintas partes del estabilizador. Se ha compro-
bado que los esfuerzos a los que se ven sometidos los componentes principales de CFRP son
considerablemente inferiores a sus limites mecénicos.

= Se ha identificado como regién critica la unién entre el larguero y el empotramiento del esta-
bilizador.

= Los desplazamientos del estabilizador horizontal son reducidos y en primera instancia no hay
indicios de apariciéon de fenémenos aeroelasticos.

En resumen, se ha comprobado que los materiales caracterizados satisfacen con creces las nece-
sidades de diseno impuestas, de modo que se sientan las bases para una futura optimizaciéon de la
geometria de las superficies sustentadoras del UAV con vistas a reducir su peso estructural.
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1.9. Trabajos futuros

Dado lo ambicioso del proyecto inicial, desde los primeros compases han surgido ideas de futuro
para desarrollar més en profundidad el trabajo.

La primera propuesta consiste en una verificaciéon experimental de los resultados obtenidos
mediante métodos numéricos con la caracterizacién por separado de los materiales. Para ello, se
disefiara una probeta con nicleo de poliestireno y piel y tubos de CFRP con geometria simplificada,
la cual se ensaya a flexion y se comprobaran los resultados obtenidos con los proporcionados por el
software FEM.

Otro punto interesante es tratar de optimizar la geometria del estabilizador para evitar regiones
sobredimensionadas en punta de ala, reduciendo o eliminando los tubos en esta regiéon y relegando
la funcién estructural principal a la piel. Este trabajo serd realizado por el equipo de Estructuras
de HORUS UPYV el préximo afio.

Un tercer campo de desarrollo del proyecto seria la simulacion de las cargas aerodindmicas
mediante software CFD para distintas condiciones de vuelo, permitiendo caracterizar un compor-
tamiento més realista de la estructura bajo condiciones operativas.

También se propone realizar un analisis aeroeldstico de la superficie sustentadora, dado que los
fenémenos de divergencia y flameo pueden inducir el fallo del estabilizador bajo condiciones que
son consideradas seguras al tener en cuenta Unicamente cargas estacionarias. Ademas, se pueden
producir fenémenos de inversién de mando que dificultarian el control de la aeronave. Esta respuesta
puede producirse tanto en maniobras no estacionarias como ante rafagas.

La optimizacién de los métodos de fabricacion utilizados para la produccion de las estructuras
y su validacién numérica también se abre como un atractivo campo de trabajo, permitiendo a los
miembros del equipo mejorar la calidad y fiabilidad de las estructuras desarrolladas.

Finalmente, un estudio numérico y experimental mas detallado de los materiales compuestos
involucrados en el proyecto, desde fenémenos de delaminaciéon o pandeo hasta comportamiento a
fatiga, permitirian completar los datos obtenidos en el presente trabajo.
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2 PLIEGO DE CONDICIONES

2.1. Introduccion

En esta parte del documento se recogen las licencias utilizadas para el desarrollo del proyecto,
asi como la informacién sobre la maquinaria usada en los ensayos. Del mismo modo, se presentan
las fichas técnicas de los materiales comerciales utilizados para la fabricacion de las probetas.

2.2. Especificaciones informaticas

En esta seccién se recogen las licencias de software utilizadas a lo largo del proyecto. Estas
licencias se han utilizado en la parte experimental, en el modelado de las geometrias, el modelado
de la dinamica de la aeronave, el calculo numérico y el post-procesado.

2.2.1. Licencias

= MATLAB® R2020b: Software utilizado mediante la licencia de estudiante porporcionada por
la Universitat Politécnica de Valéncia.

= WOLFRAM MATHEMATICA® 12.1: Software ejecutado gracias a la licencia de estudiante por-
porcionada por la Universitat Politecnica de Valencia.

= ABAQUS UNIFIED FEA® 6.12: Licencia proporcionada por el departamento de Ingenieria
Mecéanica y de Materiales de la Universitat Politecnica de Valencia.

» TEXMAKER® 4.0.5: Licencia adquirida de manera gratuita [21].

2.2.2. Hardware

= Ordenador de uso personal: Procesador i7-7700U INTEL® Core, velocidad de 2,8 GHz con
32BG de memoria RAM. Sistema operativo: WINDOWS® 10

= Servidor DiM: Procesador INTEL® Xeon®CPU, velocidad de 2,6 GHz con 32BG de memoria
RAM. Sistema operativo: WINDOWS® Server 2012 R2 .
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2.3. Especificaciones de los materiales

En esta seccion se presentan las propiedades de los materiales utilizados para la fabricaciéon de
las probetas.

2.3.1. Resina EPOXI RE 3

RE 3 es una resina epoxidica estratificada estandar, de viscosidad media, alta dureza y resistencia
quimica. Resina standard de uso general con alto rendimiento tanto para laminacién manual en
molde abierto, con bolsas de vacio, contramolde, etc. admitiendo en cualquier caso refuerzos con
fibra de carbono, aramida (como Kevlar®) o vidrio. Esta resina esta fabricada a partir de bisfenol

A.

Esta resina ha sido utilizada para la fabricacion de los laminados de pequenias dimensiones en
el equipo junto al endurecedor EE 12 para obtener mejores acabados. Se presenta la ficha técnica
ofrecida por el fabricante en la Tabla 2.1.

'RESINA RE3
Endurecedor EE 12 EE 90
Ratio por paso 10:0:35 1000:35
Tiempo gelificacion (min.) 10 - 15 60 - 120
a 25°%C
Estado Liquido Licquidho Liquida
Equivalente an epoxi (g 166 - 182 166 - 182 166 - 182
mof)
Color max3 Méax. 4 Méx. 4
indice epoxi mol/ 1000 g 0,55 - 0,60 055-060 | 055-060
Resistencia al calor °C 85 85
Viscosidad (mPa, 25°C) 700 - 900 400 - 650 20 - 100
Densidad (g/cm) 1,13 =117 1,04-1,08 | 0.94-098

Tabla 2.1: Ficha técnica de la Resina EPOXI RE 3 [12].
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2.3.2. Tejido de fibra de carbono

El fabricante tan solo proporciona propiedades de las fibras utilizadas en la elaboracién de los
tejidos. Se presenta la ficha técnica correspondiente en la Tabla 2.2.

ESPECIFICACIONES TECNICAS
DENSIDAD (g/cm3) 1.78 - 1.82
RESISTENCIA A LA TRACCION (MPa) = 4000
RESISTENCIA A LA TRACCION (%) <6.0
ELONGAMIENTO A LA ROTURA (%) 215

MODULO DE ELASTICIDAD (GPa) 230 - 260
DIAMETRO FILAMENTO 7 um
COEFICIENTE DE EXPANSION TERMICA -0.41 a-10-6/°C
CALOR ESPECIFICO 0.19 Cal/g-°C
CONDUCTIVIDAD TERMICA 0.025 Cal/cm-s-°C
RESISTIVIDAD ELECTRICA 1.7x10-3 Q-cm
COMPOSICION QUIMICA:

Carbono 93 %

Na + K <50 ppm

Tabla 2.2: Ficha técnica de la fibra utilizada para la elaboracion de los tejidos [12].

2.3.3. Tubo de fibra de carbono

Tubo de fibra de carbono de altas prestaciones con espesor constante, alta dureza y baja densi-
dad. A partir de un tubo comercial de dimensiones presentadas en la Tabla 2.3, se han obtenido las
4 probetas para el ensayo.

Largo (mm) Didmetro exterior (mm) Didmetro interior (mm)

1000 6 4

Tabla 2.3: Dimensiones del tubo.

El fabricante proporciona en este caso propiedades mecanicas del producto final (Tabla 2.4), que
permiten su comparacién con los datos experimentales.
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Tabla 2.4: Ficha técnica de los tubos de fibra de carbono comercializados por ClipCarbono [12].
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2.4. Especificaciones técnicas de las maquinas de ensayos

A continuacion, se observan las especificaciones técnicas de la maquina de ensayos M'TS C42.503
en la Tabla 2.5, mientras en la Tabla 2.6 se presentan las caracteristicas de la maquina INSTRON®
8801 y en la Figura 2.1 sus dimensiones.

Unidades alor
Méxima capacidad de fuerza h:. ]1]”['
i . IN,sN, 10N, 25 N, 50 N,
';:l]:l;ﬂu:rlmi de capacidad M, kN 100 N, 1kN, 2kN, 5kN
& fuers e UZ 1,3, 5 10,
20, 50, 110, 2, 450, 1100
T mi 3
Méxima velocidad de ensayo :rnm o '[H]_EI
in/min 8.7
. . i mm,/min 0.00%
Minima velocidad de ensayvo T min T
] . ITirm LLEAIS
Resclucién de posiciin - TR
VAT 200-230 VAL
5 Amps
Regquerimientos de potencia 5l/el He
1000 W
[ase |
Distancia entre agarre 1T 100
central y columna in RIT
Ezpacio de ensayo vertical
] . ITLITL 3]
Longitud standard = T
. _ . 1T 1120
Longitud extendids = T
HRecorrido de la crucets
] . ITLITL [Ex11]
Longitud standard = T
. _ ] ITLITl O5i
Longitud extendids = T
Altura del marco
] . ITLITL 1332
Longitud standard = T
. w . I 1632
Longitud extendids - R
Anchura del marco o ;_I]-i
in 7.5
. ) } I 636
Profundidad del mareo = e
Peso del marco
I ] kg 112
Longitud standard T TG
. _ . kg 1%
Longitud extendids b 5o

Tabla 2.5: Especificaciones técnicas de la maquina MTS C42.503.
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Figura 2.1: Dimensiones INSTRON® 8801.
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Altura Estindar

Altura Extra

Maxima apertura entre la oflula de carga i 1.023 14063
v el actuador a mitad de carrera in 40.3 55,2
Capacidad de carga dindmica k\ i i L
Kip +11 2
i 1540
Carrera total del actuador - =
in o8
Mareo de carga de alta rigidez de
Configuracidn doble columna con actuador
en la mesa inferior
Elevadores v blogueos Accionados hidraulicamente
Patentado por Dynacell
eflula de carga a fatiza,
cflula de carga mentada en la cruceta superior
con capacidad
para adaptarse al actuador
=0, (02 H de capacidad
de eélula de carea
Precision del peso de la carga s m.rhmda.
Lo que sea mayor hasta
la 1,/250 parte
de la escala completa
Soporte requerido de presidn hidraulica 1;:: ::::[;"
Red monofisica 90-132
Bepnrie sikctiicn 0 .léﬂi—ElH "'."r"l.f__:. -15;"{55 Hz
Consumo de Potencia:
S00 VA max
+10 a +35°C (+50 a +100 F)
Entorno operacional con un porcentaje de humedad
de 10 a 90 %
Mareo de rigidez kN /mm 390
Marco de Peso Iﬁg E]:_J ,':’,,
¥ 1377

Tabla 2.6: Especificaciones técnicas de la maquina INSTRON® 8801.
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3 PRESUPUESTO

3.1. Coste asociado al proyecto

En esta parte se lleva a cabo un andlisis sobre los costes asociados a este proyecto. Abarca tanto
la fabricacion de las probetas de los distintos materiales ensayados hasta los softwares utilizados.

3.1.1. Coste asociado a la fabricacién del material y a los ensayos

En la Tabla 3.1 se desglosa el coste del material empleado en producir las probetas ensayadas en
este proyecto. Por otra parte, las maquinas de ensayo utilizadas en este trabajo fueron adquiridas
hace mas de 10 anos, de modo que se considera que han sido amortizadas.

MATERIAL CANTIDAD  COSTE (€)
Resina EPOXI RE 3 [12] 1 kg 22,60
Endurecedor rapido EE12 [12] 350 g 16,47
Tejido de fibra de carbono Tafetan 1x1 1K 120g/m? [12] 1 m? 54,55
Tejido de fibra de carbono Sarga 2x2 3K 160g/m?[12] 1 m? 33,65
Tubo de fibra de carbono 6mm. @ [12] 1000 mm 11,86
Polifoam C4 [22] 125x60x5 cm 12,25
Total 151,38

Tabla 3.1: Coste del material utilizado en la fabricaciéon de las probetas.

3.1.2. Coste de adquisiciéon de licencias

Tal como se ha presentado en la Seccidén 2.2 del pliego de condiciones, han sido necesarias varias
licencias informéticas a lo largo del trabajo. Las licencias de MATLAB® R2020b y WOLFRAM
MATHEMATICA® 12.1 son licencias académicas suministradas por la Universitat Politecnica de Va-
léncia, de modo que se asumira coste nulo.

Por otra parte, el producto ABAQUS UNIFIED FEA® 6.12 tiene un coste anual para el
departamento de Ingenieria Mecanica y de Materiales de la Universitat Politécnica de Valéncia. Para
poder operar el programa, es necesario adquirir una licencia con coste anual. Por ello, para calcular
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el coste estimado de este TFG se ha realizado una estimaciéon a partir de las horas aproximadas
requeridas para el calculo numérico. Se recogen los costes en la Tabla 3.2.

CosTE (€)

Anual 33.000
110 horas 414,38

Tabla 3.2: Coste de la licencia del software ABAQUS UNIFIED FEA® 6.12.

3.1.3. Coste de la mano de obra

Con el objetivo de estimar el coste de la mano de obra se ha buscado informacién en la web de
la Seguridad Social, concretamente en las bases y tipos de cotizaciones del afio 2021 [23].

Por un parte, se ha considerado como ingeniero o licenciado al tutor, para lo que se ha obtenido
un salario intermedio entre el valor méximo y minimo. Para el autor del proyecto y los técnicos
encargados de realizar los ensayos se les asignard el salario minimo de ingeniero técnico. Se ha
incluido el salario por hora asumiendo una jornada laboral de 8 horas durante 5 dias a la semana.
Se presentan los datos pertinentes en la Tabla 3.3 y en la Tabla 3.4.

INGENIEROS Y LICENCIADOS INGENIEROS Y TECNICOS

Minimo (€) 1.466,40 1215,90
Méximo (€) 4.070,10 4.070,10

Tabla 3.3: Sueldos extraidos de las bases y tipos de cotizaciones del ano 2021 [23].

TUTOR AUTOR PERSONAL DE ENSAYOS

Salario (€) 2.168.25 1215,90 1215,90
€/h 13,55 7.6 7.6

Tabla 3.4: Salario bruto mensual para el personal del proyecto.

Tras haber calculado los salarios mensuales, se presentan las horas dedicadas por cada integrante
del proyecto en la Tabla 3.5. Finalmente, se suman todas las horas y se multiplican por el coste de
las horas de cada empleado, presentandose el coste final en la Tabla 3.6.

3.2. Coste total

En dltimo lugar, se presenta el coste total asociado a este proyecto en la Tabla 3.7.
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OPERACIONES (H) TuTOR AUTOR PERSONAL DE ENSAYOS
Preparacion y realizacion de los ensayos ) 60 15
Simulacién FEM - 110 -
Redaccion y recopilacion de informacion - 150 -
Supervisién y tutorias 35 - -
TOTAL 40 320 15

Tabla 3.5: Horas empleadas por los integrantes del proyecto.

OPERACIONES (H) TUTOR AUTOR PERSONAL DE ENSAYOS

€/h 13,55 7,6 7,6
horas 40 320 15
TOTAL (€) 542 2.432 114

Tabla 3.6: Coste asociado al personal del proyecto.

COSTE (€)
Material 151,38
Licencias y aparatos de medicién 414,38
Mano de obra 3.088
TOTAL 3.653,76

Tabla 3.7: Desglose del coste del proyecto y coste total.
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