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RESUMEN

Este Trabajo de Fin de Grado (TFG) se enfoca en el disefio, evaluacion y optimizacién de una seccion
del fuselaje de un avién comercial, tomando como referencia el Airbus A320 debido a su prevalencia
y efectividad demostrada. Inicialmente, se disefia una seccion representativa del fuselaje, incluyendo
elementos estructurales esenciales como largueros, costillas y revestimientos. Utilizando herramientas
avanzadas de simulacién, como los métodos de elementos finitos (FEM), se realiza un anilisis
exhaustivo del disefio para evaluar la distribucion de tensiones bajo diversas condiciones de carga.
Los resultados obtenidos se comparan con las normativas vigentes de la FAA (Federal Aviation
Administration) y la EASA (European Union Aviation Safety Agency) para asegurar la integridad
estructural de la estructura, manteniendo un margen de seguridad adecuado.

Posteriormente, se lleva a cabo una optimizacién estructural mediante la variacién de parametros de
disefio. Este proceso busca identificar configuraciones que mejoren significativamente el peso y
garantizando la resistencia del fuselaje, utilizando técnicas como el anilisis y optimizacién
paramétrica. El objetivo final de esta optimizacién es maximizar la reduccién de peso del fuselaje,
mejorando o manteniendo su resistencia estructural. Esto contribuira a un menor uso del combustible
y a la reduccién de costos operativos, ofreciendo asf un disefio mas eficiente y rentable para la
industria acronautica.

ABSTRACT

This Bachelor's Thesis focuses on the design, evaluation, and optimization of a section of the fuselage
of a commercial aircraft, with the Airbus A320 as a reference due to its prevalence and demonstrated
effectiveness. Initially, a representative section of the fuselage is designed, including essential
structural elements such as stringers, ribs, and coverings. Advanced simulation tools like Finite
Element Methods (FEM) are employed to conduct a comprehensive analysis of the design to evaluate
stress distribution under various loading conditions. The obtained results are compared against
current regulations from the FAA (Federal Aviation Administration) and EASA (European Union
Aviation Safety Agency) to ensure structural integrity while maintaining an adequate safety margin.

Subsequently, structural optimization is performed by varying design parameters. This process aims
to identify configurations that significantly improve weight while ensuring fuselage strength, utilizing
techniques such as parametric analysis and optimization. The ultimate goal of this optimization is to
maximize fuselage weight reduction while enhancing or maintaining its structural strength. This will
contribute to reduced fuel consumption and operational costs, offering a more efficient and cost-
effective design for the aerospace industry.



RESUM

Aquest Treball de Fi de Grau (TFG) es centra en el disseny, avaluaci6 i optimitzaci6 d'una secci6 del
fuselatge d'un avié comercial, prenent com a referencia I'Airbus A320 a causa de la seua prevalenca i
efectivitat demostrada. Inicialment, es dissenya una seccié representativa del fuselatge, incloent
elements estructurals essencials com llargueros, costelles 1 revestiments. Utilitzant eines avancades de
simulacié, com els métodes d'elements finits (FEM), es realitza una analisi exhaustiva del disseny pet
avaluar la distribucié de tensions sota diverses condicions de carrega. Els resultats obtinguts es
comparen amb les normatives vigents de la FAA (Federal Aviation Administration) i 'EASA
(European Union Aviation Safety Agency) per assegurar la integritat estructural de l'estructura,
mantenint un marge de seguretat adequat.

Posteriorment, es porta a terme una optimitzacié estructural mitjancant la variacié de parametres de
disseny. Aquest procés busca identificar configuracions que milloren significativament el pes i
garanteixen la resisténcia del fuselatge, utilitzant técniques com l'analisi i optimitzacié parametrica.
L'objectiu final d'aquesta optimitzacié és maximitzar la reduccié de pes del fuselatge, millorant o
mantenint la seua resisténcia estructural. Aixo contribuira a un menor ds del combustible i a la
reduccié de costos operatius, oferint aixi un disseny més eficient i rendible per a la industria
aeronautica.
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CAPITULO I: MEMORIA

1. Introducciéon

1.1.  Motivacion
El analisis estructural del fuselaje de aviones comerciales es una disciplina esencial en la ingenierfa
aerondutica, asegurando la seguridad, eficiencia y durabilidad de las aeronaves. Este trabajo de fin de
grado se centra en estudiar determinadas técnicas y métodos empleados para evaluar y mejorar las
estructuras del fuselaje de los aviones comerciales, proporcionando una mejor comprension de los
principios fundamentales y aplicaciones practicas en este campo.

La evolucién de la industria aerondutica ha impulsado la adopciéon de materiales avanzados y
tecnologfas innovadoras que permiten diseflar aviones mas ligeros, eficientes y seguros. En este
contexto, el andlisis estructural es crucial, ya que permite a los ingenieros predecir y mitigar posibles
fallos estructurales antes de que ocurran. Hste analisis involucra métodos computacionales que
ayudan a evaluar la resistencia, rigidez y comportamiento del fuselaje bajo diversas condiciones de

carga.

La estructura del fuselaje de un avién es fundamental en la ingenierfa aecronautica por varias razones,
comenzando por la reduccién del peso del avién. Un fuselaje ligero mejora la eficiencia del
combustible, aumenta la capacidad de carga y extiende el alcance del vuelo. Utilizar materiales
avanzados como aleaciones de aluminio, titanio y compuestos de fibra de carbono permite reducir el
peso sin comprometer la integridad estructural, lo que también contribuye a menores emisiones de

carbono.

La seguridad es otra prioridad critica, y el fuselaje juega un papel crucial en la proteccién de los
pasajeros v la tripulacién. Debe soportar las tensiones y cargas extremas durante el vuelo y en
situaciones de emergencia, como aterrizajes forzosos o turbulencias severas. Un buen disefio del
fuselaje absorbe y distribuye eficientemente las fuerzas de impacto, minimizando las lesiones en caso

de accidente.

La estructura interna del fuselaje, incluyendo largueros, costillas y revestimientos, actia como el
esqueleto del avién, proporcionando soporte y forma. Mientras que otras partes del avidén, como las
alas y la cola, son esenciales para la acrodinimica y maniobrabilidad, la estructura interna garantiza la
correcta alineaciéon y sujeciéon de estas partes, ademds de absorber vibraciones y tensiones
operacionales.

El disefio y construccion del fuselaje es altamente complejo, involucrando maltiples disciplinas de
ingenierfa. Se debe considerar la resistencia a la fatiga, durabilidad, capacidad de soportar presiones
internas y externas, y resistencia a la corrosion. La integracion de sistemas y componentes afiade otra
capa de complejidad, requiriendo tecnologias avanzadas de simulacién y pruebas para asegurar que
cada parte cumpla con los requisitos exigidos.

En resumen, la estructura del fuselaje es esencial para aligerar el avién, mejorar su eficiencia y
garantizar la seguridad de sus ocupantes. Su disefio y construccion reflejan la importancia de cada
detalle en la creacion de aviones modernos, seguros y eficientes.



1.2. Objetivos
En este trabajo se pretende proporcionar una visién completa y detallada del proceso de analisis
estructural de fuselajes en aviones comerciales, contribuyendo al desarrollo de aeronaves mas seguras
y eficientes. Al comprender mejor los desafios y soluciones en este campo, se espera que los
ingenieros puedan diseflar estructuras mas resistentes y optimizadas, adaptindose a las exigencias
crecientes de la industria aeronautica moderna.

Objetivo principal:

e Disefio v optimizacién estructural del fuselaje de un avién: Se trata de disefiar la estructura

interna de una seccién del fuselaje de un avién y optimizar determinados parimetros de
modo que se obtenga el comportamiento mas eficiente y seguro.

Desglose de objetivos:

1-  Desarrollo de una Seccién del Fuselaje Basada en el Airbus A320: El primer objetivo consiste

en diseflar una seccién representativa del fuselaje de un avién comercial, tomando como
modelo de referencia el Airbus A320 debido a su prevalencia y efectividad demostrada. Este
disefio incluira elementos estructurales esenciales como largueros, costillas y revestimientos,
entre otros.

2-  Evaluacién y Validacién del Disefio Conforme a Normativas Vigentes: El segundo objetivo

es realizar un analisis exhaustivo del disefio de la seccién del fuselaje mediante herramientas
de simulacién avanzadas, como los métodos de elementos finitos (FEM).

Este andlisis permitira evaluar (entre otras cosas) la distribucién de tensiones bajo diversas
condiciones de carga. Los resultados obtenidos seran comparados con las normativas y
estandares actuales de la industria aeronautica, especificamente las establecidas por la FAA
(Federal Aviation Administration, la autoridad aeronautica de los Estados Unidos) y EASA
(European Union Aviation Safety Agency, la autoridad de seguridad aérea de la Unidén
Europea). Se comprobara que dichas tensiones no superan el limite eldstico del material,
manteniendo un margen de seguridad adecuado para evitar cualquier deformacién
permanente en la estructura.

3- Optimizacién Hstructural Mediante la Variacién de Pardmetros de Disefio: Con el disefio
preliminar y su analisis inicial completados, el tercer objetivo es optimizar la estructura del
fuselaje. El objetivo es identificar configuraciones que mejoren significativamente el peso y
la resistencia, empleando técnicas de optimizacién como el andlisis paramétrico y la
optimizacién estructural.

Este disefio buscard maximizar la reduccién de peso mientras se mantiene o mejora la
resistencia estructural, contribuyendo a una mayor eficiencia del combustible y reduccién de
costos operativos.
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1.3.  Estructura del trabajo
El trabajo consta de varias secciones, cada una desempefiando un papel crucial en el proceso de
disefio y optimizacion de la estructura del fuselaje de los aviones comerciales. Sin embargo, para una
comprensiéon mas completa y detallada del proyecto, se destacan las secciones mas relevantes a
continuacion:

e Enlaseccion dedicada ala Metodologia, se expone detalladamente el enfoque adoptado para
el disefio estructural, delineando los pasos y consideraciones especificas tomadas en cuenta.
Se introduce exhaustivamente el software ANSYS, destacando su importancia en el analisis
y optimizacién estructural, asi como sus principios de funcionamiento.

e DPosteriormente, en la secciéon de Disefio Conceptual, se aborda el proceso de disefio de la
seccion especifica del fuselaje. Se presentan las cargas consideradas, explicando su naturaleza
y magnitud, asi como la justificacién del disefio preliminar, basada en criterios técnicos y de
rendimiento.

Se detalla también el proceso de disefio realizado con Ansys, incluyendo las herramientas y
técnicas utilizadas, lo que permite comprender la metodologia aplicada en la creacién del
diseflo estructural inicial.

e En la seccién de Optimizacién, se profundiza en la evaluacién de la integridad estructural
del disefio preliminar, analizando criticamente sus fortalezas y debilidades. Se define con
claridad el comportamiento ideal que se busca alcanzar con la optimizacién, estableciendo
los criterios y objetivos especificos del proceso.

Se describen los parametros de optimizacion seleccionados, explicando su influencia en la
mejora de la resistencia y la reduccién del peso del disefio estructural.

e Finalmente, en la seccién de Resultados y Discusion, se presenta un andlisis exhaustivo de
los resultados obtenidos del proceso de disefio y optimizacién. Se comparan los resultados

con los modelos de referencia, evaluando la efectividad y viabilidad del disefio propuesto.
Se destacan las mejoras significativas logradas en términos de peso y resistencia, y se discuten
las implicaciones practicas y las posibles dreas de mejora para futuros trabajos en este campo
de estudio.
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2. Antecedentes

2.1.  Evolucion estructural de los fuselajes
La evolucién de los tipos de estructura de los aviones, junto con los materiales utilizados, ha sido
marcada por hitos importantes en su desarrollo a lo largo del siglo XX y principios del siglo XXI.
Aqui tienes una visién general que incorpora un rango de afios:

e Celosia de Madera y Tela (Principios del Siglo XX):

En los primeros dfas de la aviacién, los aviones estaban construidos principalmente con
estructuras de celosia de madera recubiertas con tela. Esta estructura reticular, también
conocida como celosfa, proporcionaba una base ligera pero resistente para las primeras
aeronaves. Surgid a principios del siglo XX y fue fundamental en los primeros disefios de
aviones, como los Flyer de los hermanos Wright.

Figura 2.1. Flyer de los hermanos Wright [24]

e Estructura de Aluminio y Acero (1930s - 1940s):

Durante la década de 1930 y la Segunda Guerra Mundial, se adoptaron estructuras metalicas
de aluminio y acero en la construccién de aviones. Estas estructuras eran mas robustas y
podian soportar mejor las tensiones de combate. Los aviones militares, como los
bombarderos y cazas, utilizaron estas estructuras para lograr mayor resistencia y durabilidad.

Figura 2.2. Estructura de aluminio y acero [25]
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Disefio Semimonocasco y Monocasco (1940s - 1950s):

Después de la Segunda Guerra Mundial, surgieron el diseflo semimonocasco y el monocasco
en la industria aerondutica. El disefio semimonocasco, que combina elementos de la
estructura monocasco y la estructura reticular, se convirtié en un estindar en la aviaciéon
comercial para aviones mas grandes y aerodinamicos.

Figura 2.3. Estructura semimonocasco [26]

Por otro lado, la estructura monocasco, que utiliza una sola cdscara externa para soportar
todas las cargas, se convirtié en el estindar para la mayoria de los aviones comerciales
modernos a partir de la década de 1950.

Figura 2.4. Estructura monocasco [27]

Materiales Compuestos y Estructuras Hibridas (1980s - Presente):

En las dltimas décadas del siglo XX y principios del siglo XXI, los aviones modernos han
hecho un uso extensivo de materiales compuestos, como la fibra de carbono y el kevlar, en
sus estructuras. Hstos materiales ofrecen una combinaciéon dnica de resistencia, rigidez y
ligereza, lo que permite disefiar aviones mas fuertes y livianos.

Ademis, se estan desarrollando estructuras hibridas que combinan materiales compuestos
con metales para maximizar las ventajas de ambos materiales.
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Figura 2.5. Estructura hibrida [28]

Esta evolucién ha sido impulsada por avances en tecnologia, diseflo y materiales, y ha permitido la
construccién de aviones mas seguros, eficientes y avanzados a lo largo de los afios (Sabil, 2016).
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2.2. Tecnologias empleadas en el disefio de fuselajes

Antes de los afios 60, el uso de computadoras para el disefio estructural de aviones era limitado o
practicamente inexistente. La ingenierfa aecronautica dependia en gran medida de métodos analiticos
y experimentales tradicionales, como calculos manuales, pruebas en tineles de viento y prototipos
fisicos.

La llegada de las computadoras y su aplicacion en la ingenierfa, incluida la ingenierfa aeronautica,
comenzd a ganar importancia en la década de 1950, pero su uso para el diseflo estructural de aviones
no se generalizé hasta la década de 1960 con el desarrollo de programas de analisis por elementos

finitos (FEA) como NASTRAN y SAP IV (Wikipedia, 2024-d).

Desde la década de 1960, el Software de Elementos Finitos (FEA) ha sido una herramienta
fundamental en el andlisis estructural de aviones y otras estructuras complejas. Funciona mediante la
division de una estructura en elementos mds pequefios, como tetraedros o hexaedros, para luego
aplicar ecuaciones matematicas que describen el comportamiento fisico de cada elemento. Estos
elementos se interconectan para formar una malla, y el software utiliza métodos numéricos para
resolver las ecuaciones y calcular las deformaciones, esfuerzos y otras propiedades en cada punto de
la estructura (Wikipedia, 2024-d).

En los afios 60 y 70, los programas de Elementos Finitos (FEA) tenfan limitaciones comparadas con
las herramientas actuales. Algunos de los primeros programas inclufan SAP IV, desarrollado por la
Universidad de California en Berkeley, inicialmente para ingenierfa civil pero también usado en
aplicaciones aeroespaciales (Wikipedia, 2024-d).

NASTRAN, creado por la NASA en colaboracién con Boeing y Lockheed, fue lanzado en 1965 y se
utiliz6 principalmente para andlisis estructural en aeronaves y vehiculos espaciales. MARC,
desarrollado por MSC Software Corporation y lanzado en 1970, también se utilizé para analisis
estructural en aviones y sistemas mecanicos (Wikipedia, 2023-¢).

ANSYS, aunque inicialmente para ingenierfa civil y mecdnica, se expandié para incluir aplicaciones
aeroespaciales y se convirtié en uno de los programas de FEA mas populares. Estos programas
marcaron los inicios de la simulacién estructural y evolucionaron para satisfacer las crecientes
demandas de la industria aeroespacial y otras areas de la ingenierfa (Wikipedia, 2024-f).

Los avances en los programas de Elementos Finitos (FEA) desde sus inicios hasta las versiones
actuales han sido significativos y han permitido mejoras sustanciales en la precisioén, eficiencia y
capacidad de anilisis. Algunos de los avances mas relevantes incluyen (Wikipedia, 2024-d):

e  Mejoras en la precisién de los modelos: A lo largo de los afios, se han desarrollado algoritmos

mas avanzados para resolver las ecuaciones de elementos finitos, lo que ha mejorado la
precision de los resultados.

Los modelos ahora pueden capturar con mayor precision el comportamiento no lineal, el
contacto entre componentes, la fatiga y otros fenémenos complejos.

e Desarrollo de elementos y materiales especializados: Los programas de FEA actuales ofrecen
una amplia variedad de elementos finitos y modelos de materiales para adaptarse a diferentes
tipos de estructuras y comportamientos. Esto incluye elementos para modelar compuestos,
materiales anisotropicos y comportamientos no lineales como la plasticidad y la fluencia.

e Mayor capacidad de analisis multiphysics: Los programas de FEA modernos son capaces de
realizar analisis multiphysics, que involucran acoplar diferentes fenémenos fisicos como la
estructural, térmica, eléctrica, magnética y fluidodinamica. Esto permite simular interacciones
mas realistas entre diferentes aspectos de un sistema.

e Optimizaciéon y disefio _automatizado: Se han desarrollado herramientas avanzadas de

optimizacién que utilizan algoritmos de optimizaciéon topoldgica y otros métodos para
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encontrar la configuracién Optima de una estructura, maximizando la resistencia y
minimizando el peso.

Ademas, se han integrado capacidades de disefio automatizado que permiten generar
geometrias optimizadas directamente desde los resultados del analisis.

Mejoras en la interfaz v visualizacién: Las interfaces de usuario de los programas de FEA

han mejorado significativamente, haciéndolos mas intuitivos y faciles de usar.

Ademas, las capacidades de visualizacién se han expandido, permitiendo a los usuarios
visualizar los resultados de manera mas detallada y comprensible mediante graficos 3D
interactivos, animaciones y herramientas de postprocesamiento avanzadas.

Actualmente, el FEA se utiliza en una amplia gama de aplicaciones en la industria aeroespacial,

incluyendo el analisis de tensiones y deformaciones en componentes como alas, fuselajes, trenes de

aterrizaje y estructuras internas. También es util para simular cargas estaticas y dinamicas, vibraciones,

fatiga, y para optimizar el disefio de componentes para reducir peso y mejorar el rendimiento

(Wikipedia, 2024-g).

Algunos de los programas de FEA mas utilizados en la industria aeroespacial son (Isaiah, s.f.) &

(Wikipedia, 2024-h):

ANSYS Mechanical: ANSYS es uno de los programas de FEA mas populares y ampliamente
utilizados en la industria aeroespacial. Ofrece una amplia gama de capacidades de analisis,
incluyendo analisis lineal y no lineal, analisis de fatiga, andlisis térmico y analisis de
acoplamiento fluido-estructural.

ABAQUS: Desarrollado por Dassault Systemes SIMULIA, ABAQUS es otro software lider
en FEA utilizado en la industria aeroespacial. Ofrece capacidades avanzadas para el analisis
de materiales no lineales, contacto entre componentes, y analisis de impacto y colisién.
Nastran: Nastran es un software de analisis estructural desarrollado por NASA que ha sido
ampliamente adoptado en la industria aeroespacial. Es conocido por su precisién y capacidad
para simular una amplia variedad de condiciones de carga y comportamientos estructurales.
MSC Patran: Patran es un pre y postprocesador para programas de FEA, incluyendo MSC
Nastran. Proporciona herramientas para la creacion de modelos, la generacion de mallas, la
visualizacién de resultados y el analisis de datos post-procesados.

Altair HyperMesh: HyperMesh es otro pre y postprocesador ampliamente utilizado en la
industria aeroespacial. Es conocido por su capacidad para manejar modelos grandes y
complejos, asi como por sus herramientas avanzadas de generacién de mallas y optimizacién
de disefio.
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3. Normativa

En la industria aecronautica, los margenes de seguridad para las tensiones en estructuras, asegurando

que no se produzca deformacién plastica, estan determinados por normativas y estandares
internacionales. Dos de las normativas mds relevantes son las de la Federal Aviation Administration
(FAA) y la European Union Aviation Safety Agency (EASA). A continuacién, se describen estas

normativas y los margenes de seguridad que estipulan:

e Normativa de la “Federal Aviation Administration” (FAA)

O

Cédigo de Regulaciones Federales (CEFR), Titulo 14, Parte 25 - Aeronaves de
Categoria de Transporte:

Factores de seguridad: Establece que la estructura de una aeronave debe disefiarse
con factores de seguridad adecuados para todas las cargas previsibles. Esto incluye
un margen de seguridad tipico de al menos 1.5, es decir, las tensiones de disefio no
deben superar el 67% del limite elastico del material (eCEFR, 2024).

e Normativa de la “BEuropean Union Aviation Safety Agency” (EASA)

O

Certificacién de Aeronavegabilidad (CS), Parte 25 - Grandes Aeronaves:

CS-25.303 - Factores de seguridad: Similar a la normativa de la FAA, la EASA
establece que la estructura de la acronave debe disefiarse con factores de seguridad
que tipicamente incluyen un margen de 1.5. Esto significa que las tensiones de disefio
deben mantenerse dentro del 67% del limite elastico del material para garantizar que
no se produzca deformacién plastica (EASA, 2024).

Las especificaciones sobre la presurizacion de cabina se encuentran en las regulaciones de aviacién

civil establecidas por las autoridades correspondientes:

e Normativa de la “Federal Aviation Administration” (FAA)

O

Titulo 14 del Cédigo de Regulaciones Federales (CFR), Parte 25 - Presion de la
cabina:

Esta seccién establece los requisitos para la presién de la cabina de los aviones de
transporte. Hspecificamente, requiere que la presién de la cabina no exceda la
presién correspondiente a 8,000 pies (2438 m) bajo condiciones normales de
operacion (eCFR, 2024).

e Normativa de la “European Union Aviation Safety Agency” (EASA)
o Regulaciéon (UE) No 965/2012, Part-CAT (“Commercial Air Transport”), Subparte

D - Equipos y Componentes Generales:

Aunque esta regulacién no especifica la altitud de presurizacion exacta, se refiere a
los requisitos generales de presurizacion y los sistemas de oxigeno. Las normas
especificas para la presiéon de la cabina suelen alinearse con los estindares
internacionales y las practicas recomendadas por la OACI (Organizaciéon de
Aviacién Civil Internacional).

CS-25 (“Certification Specifications for Large Aeroplanes”): CS 25.841 - Presion de
la cabina:

Similar a la regulacion de la FAA, esta seccion establece que la altitud de la cabina
no debe exceder la presién correspondiente a 8,000 pies (2438 m) bajo condiciones
normales de operaciéon (EASA, 2024).
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4. Metodologia

4.1. Enfoque del disefio estructural

El disefio estructural del fuselaje se basard en un analisis de referencias bibliograficas y estudios

previos a parte de tomar como referencia el A320. Este analisis permitira definir las caracteristicas

esenciales de la estructura del fuselaje, tales como la forma general de la estructura, los elementos

constituyentes, las secciones transversales de dichos elementos y los materiales empleados.

Para establecer el tamafio adecuado de la acronave y las fuerzas que actuaran sobre la estructura del

fuselaje, se tomaran como referencia un avién comercial ampliamente estudiado: el Airbus A320.

Una vez determinadas estas caracteristicas iniciales y comprendidas las fuerzas involucradas, se

procedera a desatrollar una estructura original especifica patra la acronave en cuestion. La meta sera

optimizar las respuestas estructurales a través de la modificacion de ciertos parametros clave. Este
proceso de optimizacién implicara:

Desarrollo de la estructura completa utilizando “ANSYS Design Modeler”: Se utilizara el
software “ANSYS Design Modeler” para crear un modelo detallado de la estructura del

fuselaje, asegurando precisién en la geometria y propiedades de los materiales.

Realizacién de la simulacién v andlisis de cargas v respuestas con “ANSYS Mechanical”: Se
evaluara cémo las cargas estaticas afectan a la estructura del fuselaje mediante simulaciones
detalladas en las que se obtendran distribuciones de tensiones y desplazamientos.

Seleccién de parametros a modificar: Se identificaran y seleccionaran los parametros de
disefio que se pueden modificar para mejorar el rendimiento estructural, tales como
dimensiones de secciones, materiales y refuerzos estructurales.

Determinacién del tipo de comportamiento estructural a optimizar: Se establecera cual
comportamiento estructural es critico para optimizar, ya sea resistencia a la fatiga, rigidez,
peso minimo u otras propiedades relevantes para el rendimiento del avion.

Establecimiento de limitaciones admisibles: Se definirdn las restricciones y limitaciones del
disefio que deben respetarse en todo momento, como limites de peso, dimensiones maximas,
requisitos normativos y criterios de seguridad.

Este enfoque basado en datos garantizara que la estructura del fuselaje no solo cumpla con los

requisitos normativos y de seguridad, sino que también optimice la eficiencia y el rendimiento de la

acronave.
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4.2. ANSYSy principios de funcionamiento

ANSYS es uno de los programas de analisis por elementos finitos (FEA) mas utilizados y respetados
en la industria aeroespacial y otras disciplinas de ingenierfa. El andlisis por elementos finitos (FEA)

es una técnica numérica utilizada para resolver problemas complejos de ingenierfa, especialmente
aquellos relacionados con el comportamiento estructural, térmico, fluido y electromagnético de
materiales y sistemas (Wikipedia, 2024-d).

El analisis por elementos finitos (FEA) consiste en descomponer una estructura compleja en una

malla de elementos finitos mas pequefios y manejables. Cada uno de estos elementos tiene
propiedades fisicas y geométricas que describen su comportamiento. Este proceso de discretizacion

convierte un problema complejo en una serie de problemas mas simples que pueden ser resueltos
mediante métodos matematicos y computacionales (Wikipedia, 2024-d).

Division de la Estructura en Elementos Finitos:

La primera etapa del FEA implica la creacién de una malla que subdivide la estructura o
componente en muchos elementos pequefios. Estos elementos pueden ser de diversas
formas (triangulos, cuadrildteros, tetraedros, etc.) dependiendo de la geometria de la
estructura y del tipo de andlisis.

Asignacion de Propiedades Materiales y Condiciones de Contorno:

A cada elemento de la malla se le asignan propiedades materiales (como moédulo de
clasticidad, densidad, coeficiente de Poisson) y se definen las condiciones de contorno
(restricciones y cargas aplicadas). Esto permite modelar con precisiéon como la estructura
responde a diferentes fuerzas y condiciones ambientales.

Formulacién de las Ecuaciones de Elementos Finitos:

Las ecuaciones que describen el comportamiento fisico de cada elemento se forman
utilizando principios de mecanica y fisica, como la ley de Hooke para elasticidad o las
ecuaciones de Navier-Stokes para fluidos. Estas ecuaciones son generalmente sistemas de
ecuaciones diferenciales parciales.

Ensamblado de las Ecuaciones del Sistema Global:

Las ecuaciones individuales de cada elemento se ensamblan en un sistema de ecuaciones
global que representa el comportamiento de toda la estructura. Este sistema de ecuaciones
es tipicamente grande y complejo, y requiere el uso de métodos numéricos avanzados para
ser resuelto.

Solucién del Sistema de Ecuaciones:

El sistema global de ecuaciones se resuelve utilizando técnicas numéricas como el método
de eliminacién de Gauss, el método de Newton-Raphson, o métodos iterativos. La solucién
proporciona valores aproximados de las variables de interés (como desplazamientos,
tensiones, deformaciones) en los nodos de la malla.

Post-procesamiento y Analisis de Resultados:

Los resultados obtenidos se analizan y visualizan para interpretar el comportamiento de la
estructura bajo las cargas aplicadas. Las herramientas de post-procesamiento permiten
generar graficos, mapas de colores, y animaciones que muestran como se distribuyen las
tensiones y deformaciones en la estructura.

A continuacién, se describen dos de los médulos y caracteristicas de ANSYS que se aplicaran en el
analisis estructural de este trabajo (Wikipedia, 2023-f):
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e ANSYS Workbench es una plataforma de integracién que une diferentes herramientas y
moédulos de ANSYS en un entorno de trabajo cohesivo.

Facilita la gestion de proyectos, la creacion de modelos, la configuraciéon de simulaciones y
el analisis de resultados. Workbench permite realizar analisis multidisciplinarios, integrando
analisis estructurales, térmicos, de fluidos y electromagnéticos.

e ANSYS Design Modeler es una herramienta de preprocesamiento que permite a los
ingenieros crear y modificar modelos geométricos antes de realizar el analisis FEA. Es
especialmente util para modelar la estructura del fuselaje de aviones, permitiendo la creacién
de geometrias precisas y la definicién de propiedades materiales detalladas.

e ANSYS Mechanical es un médulo que se especializa en el anélisis de elementos finitos para
evaluar el comportamiento estructural de los componentes bajo diversas condiciones de
carga.

ANSYS Mechanical permite realizar simulaciones detalladas de tensién, deformacién y
vibracién, proporcionando una comprensiéon del rendimiento estructural de los disefios y
garantizando su integridad y seguridad.

Estos médulos y caracteristicas de ANSYS permiten realizar un analisis detallado y preciso de las
estructuras de aviones, optimizando su disefilo para cumplir con los estrictos requisitos de
rendimiento, seguridad y eficiencia de la industria.
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5. Hipotesis y simplificaciones

Dado que se trata de un Trabajo de Fin de Grado, se procederd al disefio y optimizacién de la

estructura tomando determinadas simplificaciones. Esta aproximacion permitird una modelizacion

inicial que, aunque no completamente representativa de la complejidad real, proporcionara una base

solida para el analisis preliminar.

Los resultados obtenidos de esta estructura simplificada ofrecerdn una primera aproximacién al

comportamiento real del sistema, permitiendo identificar tendencias y comportamientos
fundamentales. Hipétesis:

1.

Temperatura Constante: No se tendran en cuenta variaciones en la temperatura. Se

considerara que el material trabaja a una temperatura constante de 15°C durante todo el
analisis. Esta simplificaciéon elimina la necesidad de modelar los efectos térmicos,
permitiendo un enfoque exclusivo en las propiedades mecanicas.

Esfuerzos de Torsién: No se consideraran esfuerzos de torsion en las vigas, ya que se asume

({34

que no existen momento alrededor del eje “x” del avién y, por lo tanto, ninguna seccién estd
sometida a torsion. Esta hipotesis reduce la complejidad del analisis al enfocarse unicamente
en las cargas axiales y de flexion.

Material Uniforme: Se considerard que todos los elementos estructurales estan fabricados

con el mismo material, aunque en la realidad esto no es cierto. Para este analisis, se adopta la
aleacién de aluminio 2024-T6, que es el material predominante en las estructuras de aviones
comerciales. Esta hipotesis simplifica el analisis al proporcionar un material homogéneo para
evaluar el comportamiento mecanico.

Tamafo de Malla: Se trata de una estructura 1D en la que se empleard un tamafio de malla
de 0.4 m de longitud aproximadamente, lo cual es relativamente grande en comparacién con
el tamafio de la estructura completa. Aunque esto puede resultar en la omisién de ciertos
puntos criticos de la estructura, esta medida es necesaria para aligerar el analisis y permitir
una optimizacién mas eficiente en términos de tiempo y recursos computacionales.
Recubrimiento del Fuselaje: En este andlisis, se considerard el peso asociado al recubrimiento

del fuselaje, aunque no se incluird su contribucién estructural. Esta decisién simplifica el
modelo al reducir la cantidad de detalles a considerar en el analisis estructural, enfocindose
principalmente en la estructura principal del fuselaje.

Piezas de Refuerzo: En este analisis, no se consideraran las piezas de refuerzo ubicadas en

las intersecciones entre elementos estructurales, las cuales tienen la funcion de distribuir
tensiones. Esta simplificacion se debe al enfoque especifico de este trabajo, que no incluye
el estudio detallado de los elementos de unién.

Elementos Estructurales Secundarios y Flementos Complementarios ("Clips"): En este

andlisis, no se consideraran los elementos estructurales secundatios que no pertenecen a la
estructura primaria, como los elementos complementarios conocidos como "clips". Estos
elementos, aunque cumplen funciones estructurales importantes como la distribucién de
tensiones, no se incluirdn en el modelo para enfocarse claramente en la estructura principal
del fuselaje.

Condiciones de Vuelo: Se ha analizado una condiciéon de vuelo rectilineo, uniforme y

estacionario, de manera que las turbulencias y rafagas de viento no se han considerado. Estas
condiciones simplifican el analisis al eliminar factores externos que podrian aumentar la
distribucién de tensiones.

Condiciones de Carga Simplificadas: En este analisis, las condiciones de carga se modelaran

asumiendo valores constantes en ciertos tramos del fuselaje y lineales en otros. Se debe tener
en cuenta que las fuerzas aerodindmicas del ala principal y del estabilizador horizontal se
modelaran como fuerzas puntuales. Esta simplificacién no introducira un error significativo,
dado que la seccién de estudio no estara ni en el encastre alar ni cerca del estabilizador, donde
las variaciones en las cargas aerodinamicas serfan mas relevantes.
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10. Centro de Gravedad: En aviones comerciales de la envergadura del A320, generalmente se

sitda el centro de gravedad entre el 80% y el 90% de la distancia entre la rueda de morro y el
tren principal. Para los propositos de este trabajo, se asumira que el centro de gravedad se
encuentra especificamente en el 85% de esta distancia entre ambos puntos de apoyo.

La adopcién de estas hipotesis y simplificaciones permite realizar un analisis estructural del fuselaje
del avién de manera mas manejable y eficiente utilizando ANSYS. Aunque existen limitaciones
inherentes, estas hipdtesis proporcionan una base soélida para el analisis inicial. Posteriormente, se
pueden realizar analisis mas detallados y refinados en las areas criticas identificadas, utilizando mallas
mas finas y considerando efectos adicionales como variaciones térmicas, esfuerzos de torsion,
recubrimientos y elementos estructurales secundarios si es necesario.

Este enfoque metodolégico permitira identificar de manera efectiva las areas de mejora en la
estructura del fuselaje, proporcionando una gufa patra futuras optimizaciones y refinamientos en el
disefio estructural del avién comercial.
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6. Disefio Conceptual

6.1.  Seccion del fuselaje a disefiar
La estructura semimonocasco es la opcién predominante en los aviones comerciales actuales debido
a su eficiencia en términos de peso, resistencia y mantenimiento. Esta configuracién, que combina
elementos de la estructura monocasco con refuerzos internos, como cuadernas y largueros,
proporciona una excelente relacion entre resistencia y peso, lo que la hace ideal para aplicaciones
acronauticas (Escuela de Instaladores, 2017).

Ademas, su disefio flexible y su capacidad para distribuir cargas de manera uniforme la convierten en
una opcién versatil que puede adaptarse a una variedad de configuraciones y requisitos de disefio. En
resumen, la estructura semimonocasco es la eleccion preferida en la industria aeroespacial debido a
su 6ptimo equilibrio entre rendimiento, confiabilidad y eficiencia (Escuela de Instaladores, 2017).

Algunas de las ventajas clave de la estructura semimonocasco utilizada en aviones comerciales son
(Escuela de Instaladores, 2017):

e  Optimizacién de peso: La estructura semimonocasco permite una distribucién eficiente de
las cargas, lo que resulta en un disefio mas liviano en comparacién con otras estructuras.
Esto contribuye a reducir el consumo de combustible y aumentar la eficiencia operativa de
la aeronave.

e Resistencia y durabilidad: La disposicién de refuerzos internos, como cuadernas y largueros,
junto con un revestimiento trabajante resistente, proporciona una gran resistencia
estructural. Esto asegura que la acronave pueda soportar las tensiones y presiones asociadas
con el vuelo, asf como también las condiciones climaticas adversas.

e Tlexibilidad de disefio: La estructura semimonocasco puede adaptarse facilmente a diferentes
configuraciones y requisitos de disefio, lo que permite la construccién de una amplia variedad
de aviones comerciales con distintas capacidades y caracteristicas.

e Facilidad de fabricacién y mantenimiento: La construccién de la estructura semimonocasco
es relativamente simple y puede llevarse a cabo utilizando técnicas de fabricacién
convencionales. Ademas, la disposicién de los componentes facilita el acceso para tareas de
mantenimiento y reparacion, lo que reduce los costos operativos y los tiempos de inactividad
de la acronave.

e Rendimiento aerodindmico: La forma aerodindmica del fuselaje semimonocasco contribuye
a minimizar la resistencia al avance y mejorar la eficiencia del vuelo. Esto se traduce en un
mejor rendimiento en términos de velocidad, alcance y consumo de combustible, lo que
beneficia tanto a los operadores como a los pasajeros.

6.1.1. Posicion de la seccion
La seleccién de la seccion del fuselaje en aeronaves comerciales es crucial para garantizar la seguridad
y comodidad de los pasajeros, considerando factores como la ubicacién de la cabina y la distribucion
de cargas. Se busca identificar una seccién que contenga pasajeros, excluya la estructura del encastre
alar y esté sometida a esfuerzos significativos.

Se justificara la seleccién de la seccion entre el ala principal y la cola como la opcién mas apropiada,
basandose en los criterios establecidos y las consideraciones de disefio acronautico.

e Ubicacién de la cabina de pasajeros:

La seccion del fuselaje entre el ala principal y la cola es convencionalmente designada para
acomodar a parte de los pasajeros en aviones comerciales. Esta afirmacion se basa en la
disposicién estandar de la mayorfa de los aviones comerciales, donde la cabina de pasajeros
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se encuentra tipicamente en esta ubicacién especifica del fuselaje. Esto se hace obvio
prestando atencién a la posicién de las ventanas.

Ademis, los planos y especificaciones de disefio de los fabricantes de aviones comerciales
corroboran esta disposiciéon (PDF Coffee, 2015).

Exclusién de la estructura del encastre alat:

La estructura del encastre alar, donde se fija el ala del avidn, se encuentra convencionalmente
en las secciones del fuselaje mds cercanas al centro de gravedad del avion, generalmente mas
hacia el frente del fuselaje.

La seccion del fuselaje entre el ala principal y la cola estd claramente ubicada detras de esta
area, lo que indica que no contiene la estructura del encastre alar. Ademas, los planos y
especificaciones de disefio de los fabricantes de aviones comerciales corroboran esta

disposicion (PDF Coffee, 2015).
Exposicion a cargas y fuerzas aerodinamicas significativas:

Durante el vuelo, la seccién del fuselaje entre el ala principal y la cola estd expuesta a una
variedad de fuerzas significativas. La ubicacién de esta seccion del fuselaje la coloca en una
posicién central entre los dos puntos principales de sustentacion del avién: el ala y la cola.

Como resultado, esta seccion del fuselaje esta sujeta a cargas acrodindmicas generadas por el
ala, asf como a las fuerzas de peso de la aeronave y sus ocupantes. Ademas, las fuerzas de
torsion y flexion durante diferentes fases del vuelo, como el despegue, el vuelo en crucero y
el aterrizaje, ejercen presion significativa sobre esta seccién del fuselaje.

En el contexto del informe de mantenimiento del Airbus A320, se hace referencia a una parte

especifica del fuselaje de la aeronave, la cual se encuentra localizada entre el ala principal y la cola.

Esta regién es conocida y designada como la "Secciéon B" (PDF Coffee, 2015).

‘ Seccién B |

{ Seccidn B.1
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3406

3767
3849
3940
wn
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71| 73|75

40 41 42 43 44 45 46 47 4B 49 50 51 52 53 54 55 56 57 58 59 60 61 62 63 64 65 6667 68 69 70

72| 74| 76

Figura 6.1. Secciones B y B.1 del A320 [15]

Como se observa, la seccion “B” se divide en dos tramos distintos: en el primero (“B.17), la estructura

n_n

permanece constante a lo largo del eje "x", mientras que, en el segundo tramo (“B.2”), la estructura

vatia a lo largo del eje "x", reduciéndose en tamafio. Con el propésito de este estudio, se optara pot
analizar el primer tramo, que se extiende desde la cuaderna 47 hasta la 57 (Seccién B.1.) (PDF Coftee,

2015).
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6.1.2. Estructura y componentes

En esta seccién se definirdn la tipologia de los componentes, sus funciones y la cantidad de unidades
de cada uno, tomando como referencia el Airbus A320. A continuacion, se muestra la estructura

general y componentes de una estructura semimonocasco:

Skins

Binary
Windows

Stringer Splices
Passengers floor
Struts beam

Stringers

Frame Splices
argo area floor
beam

Circumferential splices plate

Figura 6.2. Estructura interna semimonocasco. [16]

Componentes de la estructura semimonocasco (Escuela de Instaladores, 2017) & (PDF Coffee, s.f.):

Revestimiento Exteriot:

El revestimiento exterior, generalmente fabricado con aluminio o materiales compuestos,
forma la piel externa del fuselaje. Su funcién principal es proporcionar una superficie
aerodinamica y proteger la estructura interna de la acronave contra daflos externos, como la
corrosion y el desgaste por abrasion.

Ademis, el revestimiento exterior trabaja en conjunto con los componentes internos para
distribuir las cargas aerodinamicas y estructurales a lo largo del fuselaje.

Cuadernas:

Las cuadernas son refuerzos transversales ubicados en el interior del fuselaje que
proporcionan rigidez y resistencia adicional. Distribuyen las cargas aerodindmicas y
estructurales a lo largo del fuselaje, ayudando a prevenir la deformacion excesiva y el pandeo
del revestimiento exterior.

En nimero de cuadernas suele variar entre 50 y 100 unidades a lo largo de la longitud del
avion, aunque en el a320 es de 87 unidades.

Largueros:

Los largueros son refuerzos longitudinales que recorren el largo del fuselaje. Su funcién
principal es soportar cargas de flexién y torsion, asi como proporcionar una base sélida para
las cuadernas. Ayudan a mantener la forma estructural del fuselaje y a distribuir las cargas a
lo largo de su longitud.

En general suele haber de 4 a 8 unidades dependiendo del tamafo del avién comercial.
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Larguerillos:

Los larguerillos son refuerzos longitudinales adicionales que se encuentran dentro del
revestimiento exterior, generalmente ubicados entre las cuadernas y los largueros principales.
Su funcién es proporcionar soporte adicional al revestimiento exterior, ayudando a mantener
su forma y rigidez. Los larguerillos también ayudan a distribuir las cargas aerodinamicas y
estructurales a lo largo del fuselaje, mejorando la resistencia y durabilidad de la estructura.

En nimero de larguerillos suele variar entre 60 y 200 unidades en aviones comerciales,
aunque en el A320 es de 88 unidades.

Refuerzos Adicionales:

Los refuerzos adicionales son elementos estructurales adicionales que se pueden agregar en
areas criticas del fuselaje para aumentar su resistencia y durabilidad.

Estos refuerzos pueden incluir refuerzos estructurales, placas de refuerzo, arriostramientos
y refuerzos de compuestos, dependiendo de las cargas de la acronave.

Estructura del suelo:

o Travesanos:
Son vigas transversales que se extienden de un lado al otro del fuselaje.
Proporcionan soporte estructural al suelo del avidn, distribuyendo las cargas a los
largueros del fuselaje y ayudando a mantener la integridad estructural del suelo.
Puede haber decenas de bastidores, espaciados regularmente a lo largo de la longitud
del fuselaje, aunque en el caso del A320 coincide con el nimero de cuadernas (87).

o Larguerillos del suelo:
Son vigas longitudinales que recorren el fuselaje de proa a popa, situadas debajo del
suelo. Trabajan junto con los bastidores para distribuir las cargas longitudinales y
proporcionar soporte adicional al suelo del avion.
Generalmente hay varios largueros del suelo, tipicamente entre 4 y 8, aunque en el
caso del 2320 hay 13 unidades.

o Soportes:
Son componentes adicionales que se colocan en areas especificas para proporcionar
soporte adicional. El numero de refuerzos es el mismo que el de bastidores.

Estos componentes trabajan en conjunto para proporcionar una estructura solida y resistente que

pueda soportar las tensiones y presiones asociadas con el vuelo, garantizando la integridad estructural

y la seguridad de la acronave.

6.1.3. Distancias

Para establecer las distancias entre los diferentes elementos de la estructura del fuselaje, se tomara

como referencia inicial las distancias especificadas en el Manual de Reparaciones del Airbus A320.

Segtn el manual de reparaciones del Airbus A320 (PDF Coffee, 2015):

Distancia longitudinal entre cuadernas: 0.53 m
Distancia longitudinal entre travesafios: 0.53 m

Distancia entre larguerillos: A lo largo del perimetro de la seccion del fuselaje (12.315 m) se
encentran distribuidos 88 larguerillos, es decir, un larguerillo cada 0.14 m.

Distancia lateral entre larguerillos de suelo: 0.277 m
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Estas especificaciones proporcionan una base sélida para el disefio y analisis estructural, asegurando

que los componentes del fuselaje estén correctamente dimensionados y ubicados segin los estindares
establecidos por el fabricante del Airbus A320.

6.1.4.  Secciones
En el disefio actual de la estructura, las vigas predominan en su mayorfa estan sujetas a esfuerzos
axiales de compresion y traccién. Los unicos componentes que podrian considerarse sometidos a
flexién son los largueros y larguerillos. Sin embargo, debido a que la fibra neutra se encuentra ubicada
en el centro del fuselaje, una regién considerablemente distante de cada viga, las secciones
transversales de estas no experimentan flexion significativa. Los esfuerzos de flexién que realmente
se presentan son principalmente atribuidos a la presurizacion de la cabina.

En vista de que las tensiones axiales son predominantes sobre las de flexién en esta estructura, es
evidente que el 4rea de la seccién transversal desempefia un papel fundamental. Sin embargo, no se
debe descuidar la importancia de la configuracién geométrica de dicha seccion. La forma de la seccién
transversal también influye significativamente en la distribuciéon de tensiones y en la capacidad de
resistencia de los componentes estructurales. Por lo tanto, tanto el area como la forma de la seccién
deben ser cuidadosamente consideradas en el disefio para asegurar un comportamiento estructural
6ptimo frente a las cargas aplicadas.

Las secciones de vigas que presentan un mejor comportamiento frente a flexién suelen caracterizarse
por tener el material ubicado lejos del eje neutro (en el supuesto de que la viga esté sometida a flexién
pura). Formas como las secciones en I, T o cajon cerrado son cominmente empleadas debido a su
capacidad para distribuir las tensiones de manera mas uniforme y eficiente a lo largo de la viga.

En el disefio de estructuras como el fuselaje del Airbus A320, se emplean secciones que son variantes
mas complejas de la seccién en "S". Estas secciones, utilizadas en elementos como cuadernas y
larguerillos, estan disefiadas para optimizar la resistencia estructural al mismo tiempo que se minimiza
el peso, una consideracién critica en la industria de la aviacién (PDF Coffee, 2015).

La seccién en "S" presenta una distribucién de masa similar a las secciones en "I" o "T" que ayuda a
distribuir las cargas de manera mas eficiente. Este diseflo se fabrica cominmente mediante procesos
de conformado o moldeado, que permiten obtener perfiles complejos con alta precision y resistencia.
Esta facilidad de fabricacién hace que la seccidén en "S" sea una eleccién practica para elementos
estructurales en aeronaves, garantizando una combinacién 6ptima de rendimiento estructural y
eficiencia en el peso.

En el caso del A320 las secciones son las siguientes (PDF Coffee, 2015).

SECTION

~Smm ot 13 mm
(0.197in); [‘ | (0512in)

(0.236 in)

Figura 6.3. Secciones de las cuadernas y larguerillos del A320 [15]
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Las cuadernas del Airbus A320 representan estructuras complejas que consisten en la viga principal
y en rigidizadores, componentes esenciales para proporcionar resistencia y distribuir eficazmente las
cargas aerodinidmicas y estructurales. Los rigidizadores, tanto horizontales como verticales,
desempefian un papel crucial en la prevencion del pandeo y en el mantenimiento de la integridad
estructural de la aeronave. En el contexto de este trabajo, se optard por una simplificacién de la
estructura de las cuadernas, modelandolas como secciones en forma de "S" (parte en rojo).

En términos generales, los travesafios de una acronave se consideran extensiones de las cuadernas en
la zona del suelo, conservando asf la misma seccién transversal. Del mismo modo, los largueros de
suelo son extensiones de los largueros principales y también comparten la misma seccién transversal.

En el caso de los largueros, los esfuerzos de flexion se acenttian debido a que estas vigas suelen estar
ubicadas en el plano del eje neutro de flexioén del fuselaje. Esta disposicién implica la necesidad de
utilizar secciones en "I", donde se concentra una mayor cantidad de masa alejada del eje neutro. Las
secciones en "I" son elegidas especificamente por su capacidad para resistit momentos flexionantes
de manera eficiente.

En el caso del A320 esta seccién se corresponde con la siguiente figura (PDF Coffee, 2015).

Figura 6.4. Secciones de los largueros del A320 [15]

6.1.5. Materiales

En la industria aeronautica para la construccién del fuselaje de aviones comerciales, el material que
se utiliza mas comunmente es el aluminio. El aluminio ha sido el material dominante durante décadas
debido a varias razones clave (LibreTexts Espafiol, 2020) & (Thyssenkrupp Materials, 2023):

e Costo: El aluminio es relativamente econdémico en comparacién con otros materiales
avanzados como el titanio y los compuestos de fibra de carbono.

e  Facilidad de Fabricacién: El aluminio es facil de mecanizar, formar y unir mediante técnicas

convencionales de fabricacién, lo que simplifica el proceso de construcciéon de grandes
estructuras como el fuselaje.

e DPeso v Resistencia: Las aleaciones de aluminio utilizadas en la industria aerondutica, como el

aluminio 2024 y el 7075, ofrecen una excelente combinacién de resistencia mecanica y peso
ligero, adecuadas para soportar las cargas y tensiones durante las operaciones de vuelo.

Aunque los materiales compuestos de fibra de carbono (CFRP) y otros materiales avanzados estin
ganando popularidad, especialmente en areas especificas del fuselaje donde se requiere alta resistencia
y peso reducido, el aluminio sigue siendo ampliamente utilizado debido a su probada fiabilidad,
rendimiento y costo efectividad para la construccién de fuselajes de aviones comerciales (LibreTexts
Espafiol, 2020).

Las aleaciones de aluminio 2024 y 7075 son ampliamente utilizadas en la industria aecrondutica debido
a sus excepcionales propiedades mecanicas y resistencia. El aluminio 2024 estd compuesto
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principalmente de aluminio con cobre como su principal elemento de aleacion, aproximadamente un
4.4%. Este material destaca por su alta resistencia a la traccién, alrededor de 470 MPa, y sus buenas
propiedades de resistencia a la fatiga, lo que lo hace ideal para componentes estructurales como
largueros y cuadernas en la construccion de fuselajes de aeronaves. Sin embargo, es sensible a la
corrosion y generalmente se aplica un recubrimiento protector (Tuofa CNC Machining, 2023).

Por otro lado, el aluminio 7075, compuesto principalmente de aluminio con zinc como su principal
aleante (aproximadamente 5.6%), es conocido por su extraordinaria resistencia. Con una resistencia
a la traccion de aproximadamente 570 MPa y una alta dureza, el 7075 es utilizado en componentes
que requieren alta resistencia estructural, como partes de alta carga y trenes de aterrizaje. Aunque es
menos susceptible a la corrosién que el 2024, también se suele recubrir para protecciéon adicional
debido a su exposicion en entornos aeronauticos (Tuofa CNC Machining, 2023).

Las aleaciones de aluminio 2024 en diferentes estados de tratamiento térmico son ampliamente
utilizadas en la industria aeronautica debido a sus propiedades mecanicas y caracteristicas especificas
para diversas aplicaciones (MatWeb, 2023).

e Aluminio 2024-T42: Esta aleacién se somete a un proceso de solucion tratada seguido de
estabilizacién mediante envejecimiento natural. Es conocida por ofrecer una buena
combinacién de resistencia y ductilidad, siendo adecuada para componentes que requieren
conformado moderado y una respuesta adecuada frente a la fatiga.

e Aluminio 2024-T3: Tratada térmicamente para maximizar su resistencia y ductilidad, el
aluminio 2024-T3 es preferido en aplicaciones donde se requiere una buena formabilidad en
frio. Esta aleacién es comunmente utilizada en la fabricacién de paneles de fuselaje y otras
partes estructurales que deben ser conformadas y ensambladas con facilidad.

e Aluminio 2024-T6: Considerado el estado mas tresistente de las aleaciones 2024, el aluminio
2024-T6 se caracteriza por su alta resistencia a la traccién y su uso en aplicaciones
estructurales que demandan una excelente resistencia y rigidez. Es particularmente adecuado
para componentes que enfrentan cargas elevadas durante la operacién, como conexiones de
largueros y soportes de motores.

En resumen, la eleccién entre el aluminio 7075, 2024-T42, 2024-T3 y 2024-T6 depende de las
necesidades especificas de cada aplicacién dentro del disefio y construccion de aeronaves comerciales,
considerando factores como la formabilidad, resistencia mecanica, respuesta a la fatiga y las
condiciones de carga a las que estaran expuestos los componentes estructurales.

En el caso del A320, para la estructura primaria del fuselaje se utiliza el 2024-T3 y 2024-T6
mayormente, pero en determinadas partes se puede encontrar el 2024-T42.
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6.2. Cargas
En esta seccién, se llevara a cabo una estimacion detallada sobre la tipologia y magnitud de las cargas
aplicadas al fuselaje de un avién durante el vuelo de crucero. Para abordar este analisis de manera
efectiva, se implementarin ciertas simplificaciones (hipétesis 9 del apartado 5) debido a la
complejidad del sistema real.

6.2.1. Tipo
La estructura interna del fuselaje de un avién comercial estd disefiada para soportar una amplia
variedad de cargas durante todas las fases del vuelo, incluyendo despegue, crucero, aterrizaje y rodaje.
Estas cargas se originan de multiples fuentes y afectan la integridad estructural del avién de diversas
maneras.

A continuacién, se muerta un esquema de las cargas que suelen actuar sobre la estructura de una

aneronave:
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Figure 4. Loading model.

Figura 6.5. Carga sobre la estructura de un avién. [23]

Entender y gestionar estas cargas es crucial para garantizar la seguridad y el rendimiento del avidn.
Las principales cargas que debe soportar la estructura interna del fuselaje incluyen (Escuela de
Instaladores, 2017) & (NASA, 2011):

e (argas Aerodinamicas:

Hstas fuerzas se generan por el flujo de aire alrededor del avién. Durante el vuelo, la
interaccion del aire con las superficies del avioén crea fuerzas de sustentacién que permiten el
vuelo, y resistencia que debe ser superada por la potencia del motor. Las turbulencias y
maniobras también inducen cargas adicionales que la estructura debe resistir sin
comprometer la estabilidad del avién, pero en este estudio no se tendran en cuenta.

En el presente trabajo, se analizara la estructura interna de la aeronave volando en modo
crucero donde el ala y el estabilizador horizontal inducen fuerzas en la direccién vertical
(L1 y Ly, respectivamente). Como se ha expuesto en la hipétesis 9 del aparatado 5, en
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realidad se trata de cargas de sustentacién aplicadas en las superficies en rojo, pero se
modelaran como fuerzas puntuales aplicadas en el centro de cada zona.

En vuelo de crucero, el estabilizador horizontal de un avién comercial generalmente sustenta
hacia abajo. Esta configuraciéon ayuda a equilibrar el momento de cabeceo generado por las
alas. Las alas generan una fuerza de sustentacién hacia arriba, que actia detras del centro de
gravedad del avién. Para equilibrar esto, el estabilizador horizontal aplica una fuerza hacia
abajo, creando un momento opuesto que mantiene el avién nivelado y estable en vuelo recto
y nivelado. A continuacién, se muestra la zona de aplicacién de ambas fuerzas:

L1

CGD

Figura 6.6. Puntos de aplicacion de las fuerzas aerodinamicas. [15]

Cargas de Presurizacion:

A medida que los aviones comerciales vuelan a altitudes elevadas, la presién atmosférica
externa disminuye significativamente. Para mantener un ambiente confortable y seguro para
los pasajeros y la tripulacion, la cabina se presuriza, creando una diferencia de presion entre
el interior y el exterior del fuselaje. Esta diferencia genera una fuerza hacia afuera sobre las
paredes del fuselaje, similar a la presién que inflama un globo.

Figura 6.7. Cargas internas de presurizacion.

Cargas de Inercia:

Durante las maniobras de vuelo, despegues y aterrizajes, el avién experimenta aceleraciones
y desaceleraciones que generan fuerzas inerciales. Estas fuerzas pueden ser longitudinales (a
lo largo del eje del avién), laterales (perpendiculares al eje del avion) y verticales (hacia arriba
y hacia abajo). La estructura interna debe ser capaz de soportar estas fuerzas para mantener
la integridad del fuselaje y la seguridad de los ocupantes.
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En el presente caso de estudio la aeronave se encontrard volando en crucero a altitud y
velocidad constantes, por lo tanto, estas cargas seran nulas.

Cargas Estructurales:

El fuselaje también soporta el peso de su propia estructura, asf como el peso de los pasajeros,
carga, combustible y otros equipos. Estas cargas estaticas son variables a lo largo del ¢je
longitudinal del avién dependiendo de la distribucion de pasajeros, equipaje, equipamiento,
etc...

Esto hace dificil estimar la distribucién exacta de la carga referente al peso de la aeronave,
por ello, para estimar la magnitud de esta carga, se tomard como patametro otientativo el
didmetro de la seccion del fuselaje. De esta manera, los tramos de fuselaje donde la seccién
es menot, se consideraran cargas de menor magnitud.

Dicho esto, la carga relativa al peso de la aeronave se simulara como 4 cargas distribuidas

(91,92,93 ¥ q4) en 4 tramos diferentes de la aeronave.

Cabe destacar que estas 4 cargas representan el peso de la aeronave sin tener en cuenta el

peso del ala (Wg). El peso del ala se tomara como una fuerza puntual.
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Figura 6.8. Cargas estructurales sobre la estructura total. [15]

Cargas Torsion:

Las fuerzas aerodinamicas y las distribuciones de peso durante el vuelo pueden causar
momentos de torsién (alrededor del eje longitudinal) en el fuselaje. Estas fuerzas son
particularmente significativas durante maniobras y turbulencias, y deben ser mitigadas por
un diseflo estructural robusto.

En el presente caso de estudio la aeronave se encontrard volando en crucero a altitud y
velocidad constantes, por lo tanto, estas cargas seran nulas.

Cargas de Impacto:

Durante el aterrizaje, especialmente en condiciones bruscas, el fuselaje puede experimentar
fuerzas de impacto significativas. Estas fuerzas también pueden ocurrir en casos de
turbulencia severa, y la estructura debe estar disefiada para absorber y dispersar estas energias
sin sufrir dafios criticos.

En el presente caso de estudio la aeronave se encontrard volando en crucero a altitud y
velocidad constantes, por lo tanto, estas cargas seran nulas.
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Cargas de Temperatura:

Los cambios de altitud y las condiciones ambientales extremas pueden causar variaciones
significativas de temperatura, lo que lleva a la expansién y contraccion térmica del material
del fuselaje. La estructura debe ser capaz de acomodar estos cambios sin comprometer su
integridad.

En el presente caso de estudio, la aeronave se considerara que la temperatura es constante,
por lo tanto, estas cargas seran nulas.

Cargas de Vibracién:

Las vibraciones generadas por los motores, el flujo de aire y las superficies de control pueden
inducir tensiones adicionales en el fuselaje. La estructura debe ser capaz de amortiguar estas
vibraciones para prevenir la fatiga y el desgaste prematuro de los materiales.

En el presente caso de estudio, la acronave se considerara que no hay vibraciones, por lo
tanto, estas cargas seran nulas.

Cada una de estas cargas se considera cuidadosamente durante el disefio y la fabricacién del fuselaje

para asegurar que el avién pueda operar de manera segura y eficiente en todas las condiciones
posibles. En cambio, en este TFG la mayoria de estas son despreciables debido a la condicién de

vuelo tomada (crucero), la cual implica que muchas de estas cargas sean nulas.

6.2.2.  Magnitud

Se procederd a realizar una estimacion general de la magnitud de las cargas que actuan sobre el fuselaje
de un avién comercial. Para este estudio, debemos recordar del apartado anterior que las Unicas cargas

que se van a tener en cuenta en el estudio son las cargas aerodinamicas, las cargas estructurales y las

cargas de presurizacién. De esta manera, todas las fuerzas actuantes son las siguientes:

L1
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Figura 6.9. Cargas aerodinamicas y estructurales sobre la estructura total. [15]

Es importante destacar que el propdsito de esta estimacion no es replicar con exactitud las cargas que

afectan al Airbus A320, sino diseflar una aeronave propia que tome como referencia ciertas
caracterfsticas del A320. La intencién es garantizar que el disefio propuesto sea seguro, eficiente y
capaz de soportar las condiciones operativas a las que estara sometido durante su funcionamiento.
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a) Cargas aerodinamicas:
Para determinar la sustentacion del ala principal (L), se debe tener en cuenta que, durante el vuelo
en crucero, el ala principal debe generar una fuerza hacia arriba que equilibre el peso total del avién

(W) y las fuerzas adicionales generadas por otros componentes como el estabilizador hotizontal
(L2).

El peso total del avién (W) representa el peso total de la aeronave, en este caso, el A320 en durante
el vuelo de crucero suele tener una masa promedio de 70000 kg (aunque depende mucho de la carga
del avién y del combustible consumido) equivalente a un peso 686700 N. También hay que tener en
cuenta que el peso asociado a esta masa debe equivaler a la suma del peso del ala (W) y de las fuerzas

puntuales representativas de las cuatro cargas existentes (g1, 42, q3 ¥ q4) de manera que:
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Figura 6.10. Simplificacién de las cargas estructurales [15]

De esta manera, conocidos el peso total del avién y la ubicacion de las 3 fuerzas puntuales, se puede
realizar un equilibrio de fuerzas y momentos para obtener el valor de las fuerzas aerodindmicas

LiyL,.

=Ly + W]+ |L;| = 0;
—|Ly| + |L,| = —686700; [1]

Para llevar a cabo el equilibrio de momentos, cabe destacar que los momentos se tomara respecto al
centro de gravedad (CGD) y que se definiran como positivos los momentos que causen el aumento
del angulo de ataque del avién y como negativos los que supongan una reduccién del angulo de

z My,CGD =0;

—dcgp-11° |L1| + degp-12 " |L2] = 0;

—0.95 - |Ly| + 18.21 - |L,| = 0; [2]

ataque.

Resolviendo las ecuaciones resultantes [1] y [2] se obtiene:
|L;| = 724496.35 N
|L,| = 3779635 N
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Se debe recordar que estos valores representan valores absolutos, los signos fueron introducidos
explicitamente en las ecuaciones. De esta manera, ambas fuerzas de sustentacion serfan las siguientes:

Ly = —724496.35 N
L, =37796.35 N

b) Cargas estructurales:
En aeronaves comerciales, es tipico que la primera mitad del avién, es decir, la parte delantera desde
la cabina de pasajeros hasta aproximadamente las alas tenga un peso considerablemente mayor que
la segunda mitad (cola) de la acronave. Esta distribucién de peso se debe principalmente a la ubicacién
de la cabina de pasajeros y la tripulacién en la parte frontal del avién, asi como a otros equipos y
sistemas esenciales que se encuentran en esta area.

La razon principal de esta distribucién de peso es asegurar un adecuado equilibrio y estabilidad
durante el vuelo. La mayor parte de la carga util, que incluye a los pasajeros, el equipaje y otros
elementos necesarios para el vuelo, se ubica en la cabina de pasajeros y en 4reas cercanas a la parte
delantera del avion. Esto implica que la estructura y el disefio del avién deben ser capaces de manejar
estas variaciones de peso de manera eficiente y segura.

Respecto al peso del ala en aeronaves comerciales, este representa tipicamente entre el 10% y el 20%
del peso total de la acronave. Por lo tanto, para este caso, se estima que el peso del ala principal seria
aproximadamente de 10500 kg lo cual equivale a 103005 N (W, ). Esta estimacién propotciona una
referencia importante para el diseflo y la distribucién de peso dentro del avidn, considerando que la
estructura del ala principal debe ser robusta para soportar tanto las cargas aerodinamicas durante el
vuelo como las fuerzas de inercia durante maniobras y condiciones variables de operacién. Por otro
lado, la capacidad estandar de combustible para acronaves comerciales como el A320 ronda los 24000
kg lo cual equivale a 235440 N (IW,).

De esta manera, el peso total del ala corresponde al peso de la estructura (Wpq) junto con el peso del
combustible alojado en el ala (W,):

W, = W,, + W, = 338445 N

Teniendo en cuenta lo anterior, el peso de la acronave, sin el ala principal ni el combustible que se
aloja en la misma, serfa de 35500 kg que equivale a unos 348255 N. Este sera el peso que deberan
modelizar las cuadro cargas distribuidas a lo largo de la acronave. Definidos X4, X5, X3 ¥ X4 como la
longitud de los tramos de cada una de las cargas:

1 1
501X+ Q2Xz + q3X3 + 5 qaXy = W —W,

Para simplificar los calculos, se considerara que el maximo valor de la carga lineal g4 coincide con el
valor de la carga constante g, y, de igual manera, se considerara que el maximo valor de la carga lineal

q4 coincide con el valor de la carga constante q3. De esta manera, las incognitas se reducen a 2

(q2Y q3):

1 1

5 2X1 T 2%y + 43Xz + 5 qsXa = W — Wo; [3]

Como segunda ecuacion para obtener las incognitas, se debe llevar a cabo un equilibrio de momentos
para asegurar que la distribucién de cargas no induce inestabilidad longitudinal en crucero. Definidas
Fi,F5, F3 y Fy como las fuerzas puntuales equivalentes a cada una de las cargas, el esquema de fuerzas
serfa en siguiente:
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Figura 6.11. Cargas estructurales en formato de fuerzas puntuales [15]

De esta manera, el equilibrio de momentos respecto al CGD y siguiendo los mismos criterios de
signo del apartado anterior se obtiene de la siguiente manera:

Z My,CGD =0;

_Fldl - dez + F3d3 + F4d4 - leLl + LZsz + Wadwa = 0,
1 1
- (EQZXI) di — (q2x2)dz + (q3x3)ds + (E Q3x4> dy —L1dyy + L2d;; + Wedya = 0; [4]
Donde:
dq,d,,d3 y dy representan la distancia del CGD a la fuerza puntual equivalente a cada una de las

cargas y dypq,d;, ¥ dy, tepresentan la distancia del CGD a las fuerzas del correspondientes al
subindice.

Resolviendo el sistema de ecuaciones [3] y [4] se obtienen los siguientes valores para las cargas

distribuidas:

X
q1 = 14436.98 - o Nm - x € [0, %]
1
q; = 1443698 Nm — x € [x1,X;]
qz = 8826.06 Nm — x € [x3,x3]

x—(x;+x, +x
q, = 8826.06- (1x 2 3) Nm - x € [x3,x4]
4

c) Cargas de presurizacion:

Cuando una superficie, como la estructura de una aeronave en vuelo de crucero a 11,000 metros de
altitud, estd expuesta a una diferencia de presién a ambos lados, experimenta una fuerza neta debido
a la disparidad de presiéon entre ellos. La presion representa la fuerza que un fluido, como el aire,
aplica sobre una superficie.

En este contexto, para cumplir con las normativas de seguridad establecidas, el interior de la aeronave
se mantiene presurizado a una altitud equivalente de 8,000 pies, segun lo especificado. Segin la
atmosfera estandar internacional (ISA), esta presurizaciéon implica una diferencia de presion
significativa de aproximadamente 527.58 hPa entre el interior presurizado y el entorno exterior a esa
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altitud. Como resultado, la presion mas alta dentro de la cabina ejerce una fuerza que empuja las
superficies estructurales hacia afuera, en direccion a la menor presion del aire extetior.

La presion quedara aplicada sobre parte del perimetro del circulo representativo de la cuaderna (mas
concretamente, 54.55%) y sobre el travesano de longitud 3.88 m como se observa en la 6.7.

Por otro lado, el revestimiento interior distribuye esta carga de manera que la superficie
correspondiente a cada cuaderna con su correspondiente travesafio sera la longitud que recorran
ambos multiplicada por la distancia de separacién con las cuadernas y travesafios adyacentes (0.53
m):

S = (Leyaderna + Leravesano) - d = (2 * Pi - 1.96 - 0.5455 + 3.88) - 0.53 = 5.62 m?

De esta manera, la fuerza total que experimenta cada cuaderna y travesafio es:
F,=P-§5=52758"5.62 = 296321 N

Suponiendo esta presion constante a lo largo de toda la cuaderna y travesafio, la carga correspondiente
a esta fuerza sera:

F,
qp = ——=27961.74 N/m
Ly

Donde L¢y¢ se cortesponde con el 54.54% del perimetro de la cuaderna junto con la longitud del
travesafio. De esta manera, la carga se distribuiria de la siguiente forma:

R B

Figura 6.12. Cargas de presurizaciéon

0.2.3. Cargas aplicadas a la seccion.
En primer lugar, se obtendran los diagramas de momentos y fuerzas cortantes de la estructura general.
Se tomara como modelo de referencia el esquema de fuerzas de la figura 6.9. Para llevar a cabo el
analisis, se simplificara el sistema de manera que se corresponda con una viga biapoyada donde los
apoyo se corresponden con las superficies de sustentacion y las dos fuerzas puntuales aerodinamicas
presentes en dichos apoyos se corresponden con las reacciones de los apoyos.

Cabe destacar, que las fuerzas puntuales Ly y W, estan aplicadas en el mismo punto, pero son de
signos opuestos, para simplificar el sistema, se creard una nueva fuerza que junte y sustituya a estas

dos L] de manera que:

* =L, +W, = —386051.35 N
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De esta manera, el esquema completo quedaria de la siguiente manera:

0| |0]0]0|0|0|(0|0!

ql q2 ' q3 q4

Figura 6.13. Carga L1* [15]

Ahora bien, para aclarar mas el analisis, se aporta la siguiente figura donde las reacciones A y B se

corresponde con las fuerzas L] y Ly:

2 CGD a3 P4

Figura 6.14. Viga representativa de la estructura

Una vez hecho esto, se elabora el diagrama de fuerzas cortantes y momentos flectores de manera
que queda lo siguiente:

Fuerza Cortante
[N]

180000
140000
100000

60000

20000

[m]
-20000

-60000

-100000

-140000

-180000

-220000
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Figura 6.15. Diagrama de fuerzas cortantes.

Momento Flector

[N.m]

[m]

-200000

-400000

-600000

-800000

-1000000

-1200000

-1400000

-1600000

Figura 6.16. Diagrama de momentos flectores

Obtenidos estos datos, se puede deducir facilmente las fuerzas cortantes y momentos flectores que
hay aplicados a cada uno de los lados de la seccién, bastan con evaluar las funciones obtenidas para
los diagramas de fuerzas cortantes y momentos flectores en los puntos de interés.

Como se expuso en el apartado 6.1.1, la seccion seleccionada para su analisis se extiende desde los
18.87 m hasta los 24.22 m. En estas posiciones, los valores son los siguientes:

x = 18.87 x = 24.22
Vv, (N) 144142.65 96923.20
M, (Nm) —1250376.98 —605525.83

Donde V) y M, representan las fuerzas cortantes y el momento flector aplicados a cada una de las
posiciones. Estos signos estan definidos por convenio por las siguientes imagenes:

M M’

Efecto momento flector positivo

Efecto fuerza cortante positivo

Figura 6.17. Signos de las fuerzas cortantes y momentos flectores [29]
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Estas variables representan las reacciones que surgirfan a ambos lados de la seccién estudiada para
poder compensar la distribucién de cargas en toda la estructura. Ahora bien, a la hora de introducir
las condiciones de contorno en ANSYS, no debemos introducir las recciones, sino los esfuerzos
provenientes de la estructura, los cuales, tienen el mismo valor, pero signo contrario.

6.2.4. Condiciones de contorno
En este punto, centrandose solo en la seccién de estudio, se muestra a continuacién un esquema de
todas las fuerzas que actian sobre la misma:

e Plano X-Z

w LR

Figura 6.18. Cargas aplicadas a la seccién de estudio.

e Plano Y-Z: Ya expuesto en la figura 6.12.

Una vez definidas todas las cargas, es fundamental que el modelo cuente con un sistema de referencia
para asegurar la precision de los calculos. Las condiciones de contorno fijas proporcionan este marco
de referencia, impidiendo que el modelo se desplace indefinidamente y manteniendo su estabilidad.

Sin estos puntos de inmovilidad, no serfa posible determinar con exactitud la distribucién de las
tensiones y deformaciones a lo largo de la viga. Estas condiciones de contorno son esenciales para
replicar las restricciones fisicas reales y garantizar la validez de los resultados obtenidos en el analisis.

Para nuestro caso de estudio, se aplicaran dos condiciones de frontera:

1-  Extremo derecho de la estructura: restringido el desplazamiento en la direccion “x” de toda
la seccién.

2-  Extremo izquierdo de la estructura: restringido el desplazamiento en las direcciones “y” y
“z” de un punto especifico de la seccién (el punto mas bajo de la cuaderna).
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De forma grafica quedaria de la siguiente manera:

Desplazamiento en x-0

i

Desplazamiento en y=0 y z-0

Figura 6.19. Condiciones de contorno

Se han tomado estas restricciones de movimiento no influir significativamente en la distribucién de
tensiones. De esta manera, se obtiene una estructura menos rigida y que se adectia mas a la realidad
del vuelo.

6.3. Justificacion del disefio preliminar

Para el proceso de disefio del fuselaje, se ha llevado a cabo una revision de la bibliografia disponible
en internet, evaluando las ventajas y desventajas de diversos tipos de secciones transversales,
materiales y distancias entre los elementos estructurales. Esta informacion ha sido contrastada con
los datos y recomendaciones del manual de mantenimiento del Airbus A320, un documento técnico
de referencia en la industria aeronautica que proporciona directrices precisas y detalladas sobre el
diseflo y mantenimiento de estructuras de aviones comerciales. Esta labor de investigacién y analisis
se ha desarrollado y documentado en el apartado "6-Disefio Conceptual” del presente trabajo.

Como resultado de esta investigacion y analisis comparativo, se ha desarrollado un disefio preliminar
propio del fuselaje, cuyo objetivo es servir como base para futuras optimizaciones. Este diseflo
preliminar se ha concebido teniendo en cuenta principios fundamentales de la ingenierfa estructural,
como la resistencia, la rigidez y la eficiencia en el uso de materiales, buscando siempre un equilibrio
entre el peso y la capacidad de carga.

Cabe destacar que el disefio de la estructura de un fuselaje real de un avién comercial es
considerablemente mas complejo que lo presentado en este trabajo. El disefio real debe tener en
cuenta numerosos factores adicionales, como una distribucion de cargas mas compleja, la resistencia
a la fatiga, la tolerancia a fallos de determinados elementos estructurales, entre otros. Por lo tanto, es
pertinente subrayar que el disefio preliminar aqui expuesto representa una simplificacién significativa

de la realidad.

Sin embargo, incluso bajo estas condiciones simplificadas, se ha elaborado el disefio de manera
rigurosa, asegurando que sea capaz de soportar todas las tensiones y cargas de la manera 6ptima. El
objetivo de este enfoque es proporcionar una base solida que permita iteraciones y mejoras sucesivas,
facilitando asf la optimizacién del disefio en etapas posteriores y acercandonos progresivamente a un
disefio que cumpla con los exigentes estandares de la industria aeronautica.
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6.4. Proceso de disefio con ANSYS

En esta seccién se presentara de manera general el proceso de construccion de la estructura del
fuselaje utilizando el software ANSYS.

En el contexto del disefio estructural del fuselaje, se empleara DesignModeler de ANSYS para
construir la geometria. DesignModeler es una herramienta de ANSYS Workbench utilizada para crear
y preparar modelos geométricos complejos antes de realizar simulaciones numéricas en ingenieria.
Permite importar geometrias desde otros programas de CAD, crear geometrias desde cero y
parametrizar modelos para optimizar disefios y configurar analisis detallados.

Como se ha mencionado previamente, el diseflo completo serd ejecutado conforme a las
especificaciones detalladas en los subapartados del apartado "6.1. Seccién del fuselaje a disefiar".

Para empezar con el diseflo, se deben crear las lineas representativas de cada elemento estructural
siguiendo los siguientes pasos detallados:

1- Cuadernas:

Se procedera a crear la estructura utilizando lineas. Se ha generado un “sketch” en forma de
poligono con 88 vértices en el plano Y-Z, representando el numero de larguerillos que
circundan cada cuaderna. Posteriormente, se ha creado una linea conectando estos vértices
para establecer la primera cuaderna.

Para las subsiguientes, se replicard esta linea en direccién "x" a intervalos de 0,53 mettos,

repitiendo este proceso 10 veces para abarcar todas las cuadernas en la seccién analizada.

 —— " . = 45000
— — ]

Figura 6.20. Cuadernas de la seccién a analizar

2-  Larguerillos:

Cada larguerillo serd definido mediante la unién secuencial de vértices adyacentes de las
cuadernas. Este procedimiento se ejecutara en 88 instancias, comenzando con el larguerillo
mas alto como el numero 1 y numerandolos en sentido antihorario.
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4,000(m)
]

0,000 2,000 4,000 0,000 2,000
——— — —
1,000 3,000

Figura 6.21. Cuadernas y larguerillos de la seccion a analizar-

Larguerillos de suelo:

Estos componentes se distribuiran horizontalmente a la altura del larguerillo nimero 25. Se
realizard una copia y pegado de la linea correspondiente al larguerillo 25 en direccién "z",
con incrementos de 0,28 metros hasta alcanzar el extremo opuesto de la estructura,

generando un total de 13 larguerillos de suelo.

Figura 6.22. Cuadernas, larguerillos y larguerillos de suelo de la seccion a analizar.
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4- Travesafos:

Se construiran estas lineas conectando diametralmente los vértices de las cuadernas situadas
a la altura de los larguerillos de suelo.

A

0.760N V. VAYAN X
e NN NN B T 3
7870 YO AVAVAVAN N

TR N TR AVAS

Figura 6.23. Cuadernas, larguerillos, larguerillos de suelo y travesafios de la seccion a analizar.

5-  Soportes:

Cada soporte unira un larguerillo de suelo con el larguerillo 31 en el lado izquierdo de la
estructura, o con el larguerillo 59 en el lado derecho. Se trazara una linea desde la interseccién
entre el larguerillo correspondiente y la cuaderna respectiva, hasta el segundo larguerillo de
suelo (ya sea el 2 o el 12 segun el lado).

0
N

Xy Y0
:}\'\* Y
'tzo

Figura 6.24. Cuadernas, larguerillos, larguerillos de suelo, travesafios y soportes de la seccién a analizar.
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6- Largueros:

Estas lineas se generaran duplicando las lineas de los larguerillos 25, 31, 59 y 65, as{ como los
larguerillos de suelo 2, 7y 12.

Una vez que se ha completado la creacién de la estructura en formato de lineas, se procede a
desarrollar las secciones correspondientes a cada tipo de elemento estructural.

1-  Cuadernas y travesafos:

0,000 050 0,060 (m)
I S
0,015 0,045

Figura 6.25. Seccién de las cuadernas y travesafios del disefio preliminar.

2- Larguerillos y larguerillos de suelo:

0 10,015 0,03 (m)
I

0,0075 0,022
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Figura 6.26. Seccion de las larguerillos y larguerillos de suelo del disefio preliminar.

3-  Largueros y Soportes:

0,000 0,040 0,080 (m

0,020 0,060

Figura 6.27. Seccién de las largueros y soportes del disefio preliminar.

Después de crear las secciones, se ha procedido a asignar manualmente cada seccién a la estructura
correspondiente, formando asf las vigas. Ademas, se ha realizado un proceso de orientacion y
desplazamiento de cada viga respecto a su eje, con el fin de asegurar que su disposicién sea lo mas
fiel posible a la realidad. Este ajuste minucioso garantiza que la estructura final no solo cumpla con
los requerimientos técnicos y de diseflo, sino que también refleje con precision las condiciones y
configuraciones encontradas en aplicaciones reales.

1,000 3,000

Figura 6.28. Seccién a analizar incluyendo todos los elementos con sus secciones.
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Estos pasos forman parte del proceso inicial de modelado en DesignModeler, disefiado para
establecer una representacion geométrica precisa del fuselaje, preparandolo para anélisis y
simulaciones subsiguientes en el entorno de ANSYS Workbench.
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7. Optimizacion
Se procedera a optimizar la estructura preliminar ya creada mediante el uso del software ANSYS. En
primer lugar, se llevaran a cabo analisis de los desplazamientos y tensiones presentes en la estructura

preliminar. Posteriormente, se verificara el cumplimiento de los requisitos establecidos por la

normativa vigente. A continuacion, se ajustaran ciertos parametros de la estructura (que se definiran
mas adelante) con el objetivo de obtener un comportamiento estructural 6ptimo.

7.1.  Evaluacion de la integridad estructural del disefio preliminar

Para determinar la respuesta de la estructura, se deben llevar a cabo algunas acciones de preproceso:

1-

3-

Material: Para asignar el material de los elementos estructurales en ANSYS, se debe utilizar
el apartado "Engineering Data". En esta seccion, es posible seleccionar el material desde la
base de datos de ANSYS o crear un nuevo material, siempre y cuando se disponga de todos
los datos tequetidos. Tal como se expuso en el apartado "5.1.5: Materiales", en primera
instancia se utilizard el mismo material para todos los elementos: la aleaciéon de aluminio
2024-T6.

Una vez completado este procedimiento, se procede al apartado "Model" de ANSYS donde
se llevara a cabo el analisis estructural. En este segmento, es necesario asignar manualmente
el material creado a todos los elementos estructurales.

Uniones: En esta etapa el programa no reconoce la estructura como una entidad tnica, sino
que identifica 148 cuerpos separados. Para consolidar un cuerpo sélido, se debe acceder al
subapartado "Connections" y establecer manualmente "Bonded Contacts" en todos los
puntos donde se intersecten dos 0 mas elementos estructurales.

0,000 2,000 4,000 (m)
T ]

1,000 3,000

Figura 7.1. Nodos de la seccién a analizar.

Mallado: Debido a la necesidad de realizar maltiples analisis durante la fase de optimizacion,
se ha optado por utilizar un tamafio de elemento de malla relativamente grande (0.4 m de
longitud de cada elemento) con el fin de minimizar el tiempo necesario para llevar a cabo los
analisis posteriores.

Cuando se selecciona la opcién de "programm controlled" para el mallado en ANSYS, el
software automaticamente ajusta la densidad de la malla y el tamafio de los elementos segin
los criterios predefinidos y las caracteristicas geométricas y estructurales del modelo. Esto
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permite una adaptacion dinamica de la malla durante la simulacion, optimizando la precision
del anilisis y el rendimiento computacional.

DRI RO

BRI
ceceesons
.
e
e
ceeen
ceeen
ceeen
ceees

0000 2,000 4000(m) o 200

Figura 7.2. Elementos de malla de la seccion a analizar.

4-  Cargas: En el apartado "Static Structural" se definen las cargas aplicadas a la seccion, las
cuales fueron previamente especificadas en el apartado "6.2.3.-Cargas aplicadas a la seccion”.
Ademis, se establecen las condiciones de contorno que fueron definidas en el apartado
"6.2.4.-Condiciones de contorno".

Line Pressure 2: 27962 N/m
Line Pressure 3: 27962 N/m

Figura 7.3. Cargas y condiciones de contorno aplicadas a la seccién a analizar.

Una vez realizados todos los pasos anteriores, se procede a ejecutar el programa para analizar la
respuesta estructural. ANSYS utiliza métodos numéricos avanzados para resolver la distribucién de
desplazamientos y tensiones en la estructura. Emplea técnicas de elementos finitos que dividen la
estructura en elementos mas pequefios, calculando las interacciones entre ellos para determinar de
manera precisa cémo se comporta la estructura bajo las condiciones de carga especificadas.

e Desplazamiento Vertical:
Debido a que la mayoria de las cargas significativas estan aplicadas en la direccién vertical ("y"), se ha
reconocido la importancia de realizar un estudio detallado sobre los desplazamientos verticales en
varios puntos de la estructura. Este analisis permitira evaluar cémo la estructura responde bajo la
influencia de las cargas predominantes en esa direccién, proporcionando informacién fundamental
para verificar la integridad estructural.
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Cabe destacar que las restricciones en el desplazamiento de ambos lados de la secciéon hacen que los
desplazamientos obtenidos no sean reales. Pero se van a tomar como desplazamientos de referencia,
y minimizar estos desplazamientos asegura que se minimicen los desplazamientos en la estructura
real.

Figura 7.4. Distribucién en el desplazamiento vertical del disefio preliminar.

Como se puede observar, el desplazamiento maximo que experimenta la estructura alcanza
aproximadamente medio metro. Este resultado se considera aceptable, dada la simplificacién de la
estructura interna.

Sin embargo, esta configuracion no serfa adecuada para ser utilizada en una aeronave. Los
desplazamientos tan significativos podrian provocar fatiga prematura en varias partes de la estructura
debido a los vuelos repetidos, lo que podtia resultar en fallos tempranos durante la vida operativa del
avion.

Entre las desventajas de tales desplazamientos se incluyen la posible pérdida de rigidez estructural, el
aumento del riesgo de fracturas por fatiga y la necesidad de un mantenimiento mas frecuente y
costoso para prevenir posibles fallas.

En el analisis tensional de una estructura, es importante considerar varios tipos de tensiones que
pueden afectar su comportamiento estructural:

- Tensién de flexién: Es la tensién resultante de las fuerzas que provocan flexién en la viga.
Se genera por la diferencia de momento a lo largo de la longitud de la viga.

- Tensién de corte: Ocurre perpendicularmente a la direccién del eje longitudinal de la viga y
es causada por las fuerzas de corte que actuan en ella.

- Tension axial: Se produce debido a fuerzas que actian a lo largo del eje longitudinal de la
viga, ya sea por compresion o traccion.

- Tensién de torsidén: Aparece cuando una viga es sometida a un momento torsor, provocando
un giro alrededor de su ¢je longitudinal.

- Tensién de contacto: Surge en las superficies de contacto entre la viga y otras estructuras o
elementos de apoyo, afectando a la distribucién de tensiones en la viga.

En este caso, debido a la naturaleza de las cargas, solo se tendran en cuenta las tensiones axiales y de
flexién. Por su parte, ANSYS denomina tensiéon combinada a la combinacién de estos dos tipos de
tensiones. Para realizar el analisis, esta tensién combinada equivale a la tensién de Von Mises.

e Tensién Combinada:
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Una estructura sometida a cargas verticales y momentos contenidos en el plano vertical experimentara
tensiones de flexién y axiales que son criticas para su diseflo y analisis estructural. Estas tensiones son
de especial importancia debido a su capacidad para influir significativamente en la capacidad de la
viga para soportar las cargas aplicadas sin superar los limites de resistencia del material.

A continuacién, se presenta la combinacién de tensiones axiales y de flexién de la estructura.

Figura 7.5. Distribucién de la Tensiéon Combinada del disefio preliminar.

En relacién con la tensién combinada observada, su valor maximo alcanza los 3,7 GPa y estd
localizado en puntos especificos de la estructura. Sin embargo, en términos generales, la distribucion
de tensiones es bastante uniforme, con la mayoria de las areas registrando tensiones promedio de
alrededor de 0,4 GPa.

La tensiéon de Von Mises es un criterio crucial en la mecanica de materiales, utilizado para evaluar la
combinacién de tensiones y determinar la resistencia de los materiales frente a cargas complejas. Esta
medida representa una tensién equivalente que produce el mismo efecto de deformacién que las
tensiones principales individuales en un material, siendo especialmente relevante para predecir el
inicio de la deformacién plastica en materiales ductiles.

En nuestro analisis, la tensién combinada se equipard a la tensién de Von Mises, dado que los otros
tipos de tensiones no han sido considerados significativos, al encontrarse varios érdenes de magnitud
por debajo de la tensién de Von Mises. Este enfoque permite focalizarse en la principal tensién que
domina el comportamiento estructural y la resistencia del material bajo las condiciones de carga
especificas evaluadas.

La tensién de limite elastico es el maximo nivel de tensién que un material puede soportar sin
experimentar deformaciones permanentes o plasticas. Este punto marca el umbral en el cual el
material comienza a deformarse de manera permanente después de alcanzar dicho limite. Sin
embargo, el material conserva la capacidad de recuperar su forma original si se elimina la carga que
causo la deformacién. Esto asegura que la estructura mantenga su integridad y funcionalidad durante
su vida util bajo condiciones de carga normales, evitando deformaciones plasticas que podrian
comprometer su rendimiento y seguridad.

Para nuestro caso, la aleacién de aluminio 2024-T6, utilizada ampliamente en aplicaciones
acroespaciales y estructurales, tiene un limite eldstico tipico que vatia entre aproximadamente 470
MPa y 520 MPa, dependiendo de las condiciones especificas de tratamiento térmico y fabricacién.

Esta estructura, en promedio, se encuentra sometida a tensiones inferiores al limite eldstico, pero en
determinadas zonas criticas de la estructura se supera el limite elastico. Por lo tanto, bajo las
condiciones de carga observadas, la estructura experimentaria deformaciones plasticas en
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determinados puntos de esta, no preservando asi su integridad estructural y funcionalidad a largo
plazo. Por otro lado, obviamente estas tensiones también exceden el limite legal, establecido en el
67% del limite elastico. Esto implica que una aeronave con esta estructura no cumplirfa con los
requisitos necesarios para obtener el certificado tipo.

7.2. Definicién del comportamiento ideal

Para garantizar un comportamiento 6ptimo de la estructura, es fundamental considerar varios
factores cruciales con detalle:

e Tension: Segun la normativa detallada en el apartado "3-Normativa", es imperativo que la
maxima tension experimentada por la estructura se mantenga al menos 1.5 veces por debajo
del limite elastico del material.

Este requisito no solo asegura la integridad estructural y la capacidad de carga adecuada, sino
que también proporciona un margen de seguridad significativo ante diversas condiciones
operativas y cargas dinamicas.

e Datiga: La estructura estd compuesta principalmente por vigas muy esbeltas en direccién
longitudinal, lo cual les permite soportar grandes desplazamientos sin experimentar fatiga
significativa.

Sin embargo, estos desplazamientos generan picos de alta tensién en las uniones entre los
diferentes elementos estructurales, los cuales deben ser evaluados meticulosamente. Estos
puntos criticos pueden ser vulnerables a la fatiga ciclica, por lo tanto, es crucial gestionar
cuidadosamente las tensiones localizadas para prevenir posibles fallos prematuros.

Aunque la normativa no especifica directrices especificas para desplazamientos verticales, es
indispensable cumplir con los requisitos de integridad estructural reduciendo los
desplazamientos producidos en la estructura.

e DPeso: La optimizacién del peso es otro factor fundamental. Toda aeronave debe buscar
aligerar la estructura al maximo posible sin comprometer las condiciones impuestas por la
normativa. Esto contribuye a mejorar la eficiencia operativa y el rendimiento general de la
aeronave.

Estos principios son esenciales para asegurar que la estructura cumpla con los estandares de seguridad
establecidos, manteniendo su integridad y rendimiento 6ptimos bajo diversas condiciones operativas.
Esto no solo garantiza la seguridad de los ocupantes, sino también la fiabilidad global de la acronave.

Dicho esto, los criterios de optimizacién seran los siguientes:

1) Maxima tension de la estructura < Tension de Limite Elastico - 0.67
2) Minimo desplazamiento vertical
3) Minimo peso
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7.3. Seleccion de los parametros de optimizacion
En este caso, dado que la estructura completa estd compuesta exclusivamente por vigas, resulta
evidente que las caracteristicas de las secciones transversales de estas vigas tienen un impacto
significativo en el comportamiento global de la estructura. Por consiguiente, se establecerin como
parametros de optimizacion las dimensiones especificas de los tres tipos de secciones presentes en
esta estructura:

e Seccion de las cuadernas y travesafios (“S”)
o Parametro “Cuadernas_I.1”: Longitud del tramo supetrior.

o Pardmetro “Cuadernas_L2”: Longitud del tramo intermedio.
o Pardmetro “Cuadernas_L.3”: Longitud del tramo inferior.

o Pardametro “Cuadernas_t1": Espesor del tramo supetior.

o Pardametro “Cuadernas_t2”: Espesor del tramo intermedio.
o Pardmetro “Cuadernas_t3”: Espesor del tramo inferior.

e Seccidn de los larguerillos y larguerillos de suelo (“S”)

o Parimetro “Larguerillos_L17: Longitud del tramo supetior.

o Parametro “Larguerillos_L2”: Longitud del tramo intermedio.
o Parametro “Larguerillos_1.3”: Longitud del tramo inferior.

o Parametro “Larguerillos_t1”: Espesor del tramo superior.

o Parametro “Larguerillos_t2”: Espesor del tramo intermedio.
o Pardametro “Larguerillos_t3”: Espesor del tramo inferior.

e  Seccidn de los largueros y soportes (“17)

o

Parametro “Largueros_L1”: Longitud del tramo superior.
Parametro “Largueros_I.2”: Longitud del tramo intermedio.
Parametro “Largueros_L3”: Longitud del tramo inferior.
Parametro “Largueros_t1”: Espesor del tramo supetior.
Parametro “Largueros_t2”: Espesor del tramo intermedio.

O 0O O O O

Parametro “Largueros_t3”: Espesor del tramo inferior.

Ahora bien, esta version de Ansys permite establecer solo diez parametros de optimizacion
simultaneamente. Debido a esto, es necesario reducir el nimero de pardmetros. En primer lugar, se
considerara que el espesor de cada uno de los tramos de la misma seccién es constante, lo que implica
que existird solo un parametro referente al espesor para cada seccién. En segundo lugar, para las
secciones en "S", se asumira que los tramos superior ¢ inferior tienen la misma longitud. De esta
manera, aunque se introducen ciertas restricciones en la optimizacion, estas son necesarias para
llevarla a cabo. Parametros definitivos:

e Seccion de las cuadernas y travesafios (“S”)
o Pardmetro “Cuadernas_L.1”: Longitud del tramo superior e inferior.
o Parametro “Cuadernas_1.2”: Longitud del tramo intermedio.
o Parametro “Cuadernas_t”: Espesor de la seccién.
e Seccion de los larguerillos y larguerillos de suelo (“S”)
o Parametro “Larguerillos_1.1”: Longitud del tramo superior e inferior.
o Pardmetro “Larguerillos_1.2”: Longitud del tramo intermedio.
o Parametro “Larguerillos_t”: Espesor de la seccién.
e Seccién de los largueros y soportes (“17)
o Pardmetro “Largueros_L1”: Longitud del tramo superior.
o Pardmetro “Largueros_L.2”: Longitud del tramo intermedio.
o Pardmetro “Largueros_L3”: Longitud del tramo inferior.
o Parametro “Largueros_t”: Espesor de la seccion.

En ANSYS, dentro del apartado de optimizacién, se ha optado por utilizar el método de Screening
para una optimizacién rapida. Este método implica realizar una exploracién inicial eficiente en el
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espacio de disefio. ANSYS realiza una evaluacién inicial utilizando un nimero limitado de iteraciones
para identificar rapidamente las configuraciones de disefio mas prometedoras. El objetivo principal
es determinar qué variables de diseflo tienen el mayor impacto en los criterios de optimizacion
establecidos, mientras se descartan aquellas configuraciones que parecen menos favorables sin un
analisis exhaustivo.

Una desventaja significativa del método de Screening es que, debido a su naturaleza rapida y
simplificada, puede pasar por alto soluciones potenciales que podrian ser 6ptimas si se exploraran en
mayor detalle. Esto podtia limitar la capacidad de encontrar el disefio mas eficiente o preciso dentro
del espacio de disefio disponible. Ademds, la evaluacion inicial puede no ser suficiente para capturar
interacciones complejas entre las variables de disefio, lo que podtia llevar a decisiones suboptimas en
iteraciones posteriores del proceso de optimizacion.

A pesar de estas limitaciones, el método de Screening sigue siendo valioso para obtener una visién
inicial rapida y reducir la complejidad computacional al inicio del proceso de optimizacién en ANSYS.
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7.4. Disefo estructural 6ptimo
7.4.1. Casol

Una vez completada la optimizacion siguiendo el método anteriormente descrito, Ansys proporciona
al usuario los tres puntos de diseflo 6ptimos de acuerdo con los requisitos expuestos. Este proceso
de optimizacién, limitado a diez parametros simultineamente, asegura que las configuraciones
resultantes cumplen con las restricciones y objetivos establecidos.

Es crucial subrayar que, con el propésito de optimizacion y para mitigar posibles errores asociados
con las condiciones de contorno, se ha restringido el analisis a la seccién central de la estructura,
delimitada especificamente entre las cuadernas 3 y 8. Esta seleccién se fundamenta en garantizar la
validez y la consistencia de los resultados obtenidos, al concentrar los esfuerzos analiticos en una
regién donde las condiciones de contorno pueden ser gestionadas de manera mas controlada y

precisa.
Parametros (mm)
Disefio Preliminar Disefio Optimo 1
“Cuadernas_I.1" 20.74 81.61
“Cuadernas_L.2” 85.93 229.18
“Cuadernas_I.3” 26.07 81.61
“Cuadernas_t” 1.60 2.11
“Larguerillos_1.1” 15.89 28.69
“Larguerillos_L.2” 21.67 18.89
“Larguerillos_1.3” 13.96 28.69
“Larguerillos_t” 1.93 2.77
“Largueros_1.1" 73.33 167.36
“Largueros_1.2” 67.33 107.40
“Largueros_L3” 62.00 217.89
“Largueros_t” 6.00 4.69
Resultados
Disefio Preliminar Disefio C)ptimo
Mixima Tensién Combinada 3647.82 316.14
(MPa)
Maximo Desplazamiento Vertical 527.49 49.70
(mm)
Masa Total de la Seccién (kg) 375.97 945.76

Una vez llevada a cabo la optimizacion, se obtiene el punto de disefio 6ptimo. Este punto representa,
en principio, la configuracién de parametros que conduce a una estructura cuya tensién maxima es
inferior a 340 MPa, cuyo desplazamiento vertical maximo es minimo y cuya masa es minima.

Como se observa en la tabla, sea considerado necesatio comparar el punto de disefio 6ptimo con el
diseflo preliminar para concluir mejoras y determinar los cambios significativos que se han producido
en la estructura. Esta comparacion permitira evaluar la eficacia de la optimizacion realizada y entender
c6émo las modificaciones en los parametros han influido en el rendimiento estructural.

Una vez obtenidos los valores de los parametros que conducen al disefio para un comportamiento
optimo, se procede a resolver nuevamente la estructura. En esta etapa, se utilizan los nuevos valores
de los parametros para recalcular y analizar el desempefio de la estructura. Este procedimiento
permite verificar si las modificaciones realizadas efectivamente mejoran el comportamiento
estructural segun los criterios establecidos. A continuacion, se presentan los resultados obtenidos en
términos de la distribucion del desplazamiento vertical y de las tensiones combinadas:
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e Desplazamiento vertical:

T---

SR -_'.Hi-:‘-

Figura 7.6. Distribucion del desplazamiento vertical del disefio éptimo (vista lateral).

Figura 7.7. Distribucién del desplazamiento vertical del disefio 6ptimo (vista isométrica).
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e Tensién Combinada:

Figura 7.8. Distribucién de la tension combinada del disefio éptimo (vista lateral).

Figura 7.9. Distribucion de la tensiéon combinada del disefio 6ptimo (vista isométrica).

Como se observa, los resultados obtenidos en el nuevo cilculo coinciden con los resultados obtenidos
en la optimizacién. Esta coincidencia valida la precisién de los parametros utilizados y confirma que
el valor de estos es correcto. Especificamente, los desplazamientos verticales y las tensiones
combinadas calculadas para la estructura optimizada reflejan un comportamiento que cumple con los
criterios de disefio previamente establecidos.

Una vez comparados los datos de ambas configuraciones, se procedera a exponerlos de manera mas
visual para facilitar la comprensién de la magnitud de los cambios en cada uno de los parametros y
resultados. Esta visualizacién permitird una evaluacién clara y directa de las mejoras introducidas a
través del proceso de optimizacion.
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Parametros (mm)
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Figura 7.10. Comparativa de parametros de ambos disefios.

Como se observa, en general, el area de todas las secciones ha tenido que aumentar para cumplir con
los requerimientos normativos de tensién maxima que no se cumplian en el disefio preliminar. Este
incremento en el area de las secciones es fundamental para garantizar que las tensiones maximas en
la estructura permanezcan dentro de los limites permitidos, asegurando asi la integridad y la seguridad
estructural.

Ahora bien, el programa ha ajustado cada una de las medidas de las secciones en mayor o menor
medida, siguiendo un enfoque sistematico para lograr un comportamiento éptimo de la estructura.
Este ajuste se ha llevado a cabo considerando los criterios de optimizacién establecidos, que incluyen
la minimizacién de la masa y el desplazamiento vertical maximo, ademas de cumplir con el limite de
tensién maxima permitido.

Resultados
1000

900
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700
600
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400
300
200
100
0 [

Maximo Desplazamiento Vertical (mm Masa Total de la Seccion (kg)

W Disefio Preliminar ~ m Disefio C)ptimo 1

Figura 7.11. a) Comparativa de resultados de ambos diseflos.
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Resultados
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Figura 7.11. b) Comparativa de resultados de ambos disefios.

Respecto a los resultados obtenidos, se observa una disminucion significativa en la maxima tensioén
combinada que se produce en la estructura en el diseflo 6ptimo, logrando asf entrar en la zona de
seguridad establecida por las normativas vigentes. Esta reduccion de tensiones es un indicativo claro
de la mejora en la distribucion de las cargas y de la integridad estructural.

La disminucién de la tensién maxima combinada es un resultado esperado y se debe principalmente
al aumento en las secciones de las vigas. Este incremento en las dimensiones transversales permite
una mejor distribucién de las tensiones, reduciendo las concentraciones criticas y asegurando que los
valores de tension se mantengan por debajo del umbral permitido. Aunque el aumento de la seccion
implica un incremento en la masa de la estructura, esta medida es esencial para cumplir con los
requisitos tensionales y garantizar la seguridad.

El aumento de la masa de la estructura, aunque no es ideal desde el punto de vista de eficiencia
material y carga adicional, es una consecuencia necesaria para cumplir con los requisitos de tensién.
Este incremento permite que la estructura soporte las cargas aplicadas sin exceder los limites de
tension, lo que es crucial para la integridad y la durabilidad a largo plazo.

Ademis de la disminuciéon en las tensiones, se ha observado una casi total eliminacion del
desplazamiento vertical maximo. Este resultado también se atribuye al aumento en la seccién de las
vigas. El incremento en las dimensiones de las vigas contribuye significativamente a la rigidez
estructural, minimizando los desplazamientos y mejorando la estabilidad general de la estructura. Un
desplazamiento vertical maximo reducido casi a cero indica una mejora notable en la rigidez y la
capacidad de la estructura para mantener su forma bajo carga.

7.4.2. Caso 2
En el apartado anterior, la optimizacion se ha realizado de manera bastante drastica al considerar la
totalidad de la estructura como referencia. Al establecer los parametros de optimizacion, uno de los
mas restrictivos es la tensiéon maxima. No resulta eficiente aumentar las secciones de toda la estructura
para reducir una tensiéon maxima que solo estd presente en puntos especificos.

Serfa mas légico reforzar estos lugares criticos y optimizar la estructura basandose en la tensién
maxima, excluyendo estos puntos criticos. De esta forma, la tensién maxima de la estructura, sin
considerar estos puntos criticos, setfa significativamente menor, y al optimizar, se obtendria una
estructura mas ligera en comparacién con el enfoque anterior.
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Para llevar a cabo este analisis, primero se evaluara la distribucién de tensiones de la estructura
completa y se identificaran los puntos criticos. En el diagrama de tensiones proporcionado por
ANSYS Mechanical, se considerarin como zonas ctiticas aquellas que presenten tensiones
significativamente desviadas del promedio. Esto se lograra discriminando ciertas tonalidades de
colores en el diagrama de tensiones. Aunque esta metodologia puede parecer algo rudimentaria,
resulta util para obtener una aproximacion inicial para iteraciones posteriores.

De esta manera, las zonas criticas a descartar en el analisis se corresponden con los tramos de color
rojo dentro del prisma de la siguiente imagen:

Figura 7.12. Tramos criticos

Una vez definidas las zonas criticas, se vuelve a llevar a cabo el analisis del comportamiento estructural
descartando estas zonas. En este caso, la tensién maxima que se obtiene es de 2 GPa en comparacion
con los 3.7 GPa de la estructura completa. Esto ya nos indica que el proceso de optimizacion
posterior puede arrojar resultados mas favorables.

A continuacién, se lleva a cabo la comparativa entre el disefio preliminar, el disefio éptimo en base a
la estructura completa (Disefio éptimo 1) y el disefio éptimo en base a la estructura parcial (Disefio
optimo 2):
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Parametros (mm)
Disefio Preliminar Disefio Optimo 1 Disefio Optimo 2
“Cuadernas_L1” 20.74 81.61 72.32
“Cuadernas_L2” 85.93 229.18 208.7
“Cuadernas_L3” 26.07 81.61 72.32
“Cuadernas_t” 1.60 2.11 1.82
“Larguerillos_1.1” 15.89 28.69 21.10
“Larguerillos_1.2” 21.67 18.89 20.36
“Larguerillos_L3” 13.96 28.69 21.10
“Larguerillos_t” 1.93 2.77 2.70
“Largueros_L1” 73.33 167.36 159.32
“Largueros_L2” 67.33 107.40 112.07
“Largueros_L3” 62.00 217.89 236.68
“Largueros_t” 6.00 4.69 5.78
Resultados
Disefio Preliminar Disefio Optimo 1 Disefio Optimo 2
Maxima Tension 3647.82 316.14 211.07
Combinada (MPa)
Maximo 527.49 49.70 53.48
Desplazamiento
Vertical (mm)
Masa Total de la 375.97 945.76 891.37
Seccioén (kg)

Una vez comparados los datos de ambas configuraciones, se presentaran de manera mas visual para
facilitar la comprensién de la magnitud de los cambios en cada uno de los pardmetros y resultados.
Esta visualizacién permitird una evaluacién clara y directa de las mejoras obtenidas mediante el

proceso de optimizacion.

Parametros
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0
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m Disefio Preliminar ~ m Disefio Opt:i.tno 1 m Disefio Opdmo 2

Figura 7.13. Comparativa espesores.
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Figura 7.14. Comparativa de longitudes.

Como se observa, el “disefio 6ptimo 2” reduce el tamafio de la mayorifa de los parametros debido a
que no requiere de tanta rigidez al haber eliminado las zonas criticas de la estructura completa.

Resultados
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Figura 7.11. a) Comparativa de resultados.
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Figura 7.11. b) Comparativa de resultados.

Se observa también que el “disefio Optimo 27 obtiene mejores resultados que las demas
configuraciones en todos los sentidos. En parte por haber pasado por un proceso de optimizacién y,
en parte, por haber eliminado las zonas criticas de la estructura.

8. Resultados y Discusion

En este apartado se justificaran los resultados obtenidos tanto en el disefio preliminar como en el
disefio 6ptimo, y se expondran las posibles causas que llevan a los diferentes resultados observados.

En primer lugar, el andlisis del disefio preliminar revela que no cumple con los requisitos tensionales
establecidos por la normativa. Se observan picos de tensién combinada en ciertos puntos de la
estructura que superan ampliamente la tensién de limite elastico. Aunque la tensiéon promedio en la
estructura se encuentra por debajo del limite eldstico, no cumple con la exigencia normativa de
mantenerse por debajo del 67% de dicho limite.

Estos resultados se deben principalmente a las uniones. Es esencial realizar un estudio mas detallado
de las uniones para evitar los picos de tensiéon que se producen en ellas. Un analisis exhaustivo y
preciso de estas conexiones podria ayudar a identificar y mitigar las areas de alta concentracién de
tensiones, mejorando asf la integridad estructural general del fuselaje.

Por otro lado, las discrepancias pueden explicarse por las numerosas simplificaciones detalladas en el
apartado "5-Hipétesis y Simplificaciones". Es fundamental recordar que se trata de una estructura
simplificada en la que se han subestimado componentes cruciales de la estructura secundaria,
elementos complementarios de las vigas y otros elementos como el recubrimiento del fuselaje. Estos
componentes, aunque no soportan grandes tensiones individualmente, son numerosos y su omisién
genera una diferencia significativa en el comportamiento general del fuselaje. En particular, muchos
de estos elementos se encuentran en zonas donde se producen picos de tensiones y actian como
elementos rigidizadores.

Como ensayo, se ha realizado un disefio considerando la simulacién simplificada de las uniones y los
efectos derivados de la simulacién de las condiciones de contorno. Se observa, por lo tanto, que la
exclusiéon de estos elementos secundarios en el disefio simplificado implica la necesidad de aumentar
significativamente el peso de la seccién principal, aproximadamente cinco veces mas, para cumplir
con los requisitos normativos. Esto se refleja en el “disefio 6ptimo 17, donde se observa un
incremento considerable del peso para alcanzar los estandares de seguridad y rendimiento. Como
resultado, la eficiencia de la estructura de la acronave disminuye notablemente.

También es importante destacar que la utilizaciéon del mismo material para toda la estructura también
representa una penalizacion significativa. En los disefios reales, se emplean materiales mas resistentes
en las zonas mas criticas, mientras que en las zonas menos criticas se utilizan materiales menos
resistentes, pero mas ligeros y/o baratos. Esta estrategia de variacién de materiales es una de las
razones por las cuales se han obtenido los resultados observados en el disefio preliminar.

La implementacién de un unico material en toda la estructura ignora las variaciones en las exigencias
de resistencia y peso a lo largo de la misma. En las 4areas de mayor tensién, donde se producen los
picos de tensiébn combinada, el uso de materiales de mayor resistencia puede mejorar
significativamente el comportamiento estructural sin necesidad de aumentar el peso de manera
desproporcionada. Por el contrario, en las zonas menos criticas, la utilizacion de materiales mas
ligeros permite mantener la eficiencia en términos de peso sin comprometer la integridad estructural.
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Por su parte, observamos que el “disefio 6ptimo 17 cumple ampliamente con la normativa de
seguridad, logrando una tensién maxima muy reducida y presentando una estructura notablemente
rigida. Desde el punto de vista del comportamiento estructural, este diseflo es bastante aceptable. Sin
embargo, para cumplir con estas especificaciones, el peso de la seccién se ha incrementado
significativamente.

Durante el proceso de optimizacion, uno de los criterios principales consistia en reducir la tensién
combinada maxima por debajo de los limites legales. No obstante, este enfoque no es del todo
eficiente, ya que los picos de tensién maxima ocurten en zonas puntuales de la estructura. En este
sentido, se ha rigidizado toda la estructura de manera uniforme, cuando una estrategia mas eficiente
podria ser la inclusion de rigidizadores o elementos de soporte complementarios especificamente en
las areas criticas para reducir estos picos de tension.

El andlisis del disefio preliminar revel6 que la estructura distribuye muy bien las tensiones,
manteniendo una tensién bastante uniforme a lo largo de toda la estructura, excluyendo los puntos
criticos mencionados. Esto sugiere que una estrategia de optimizacion mas eficiente setfa eliminar las
zonas criticas (considerando que se han reforzado de alguna manera) y optimizar la estructura parcial.
Esta medida es mas eficaz porque los valores maximos de tensién, en diferentes configuraciones de
los parametros, no estan tan alejados de los requisitos normativos. Asi, la estructura requeriria un
aumento de peso menos significativo.

Tras realizacién de este método se obtuvo el “diseflo 6ptimo 2” el cual, ya no solo cumple
ampliamente con la normativa vigente, sino que responde de manera mucho mejor a las cargas
aplicadas. Ahora bien, cabe destacar que en este disefio se hace necesario incorporar elementos
rigidizadores en las zonas criticas discriminadas.

En conclusion, aunque el “disefio 6ptimo 17 cumple con las normativas de seguridad y presenta una
alta rigidez estructural, el incremento sustancial del peso se debe a una rigidizaciéon uniforme de la
estructura para abordar los picos de tensién en zonas puntuales. Una alternativa mas eficiente serfa
optimizar la estructura parcial donde se desestimen los puntos criticos de manera que la nueva tension
maxima sea menot. Todo esto se debe llevar a cabo sin olvidar la incorporacién de rigidizadores o
materiales mas resistentes en las dreas criticas. En el caso del “diseflo 6ptimo 2” no solo cumpliria
con las normativas de seguridad, sino que también mantendria un equilibrio mas favorable entre peso
y eficiencia estructural.
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9. Conclusiones

Desde un principio, los tres objetivos del presente Trabajo de Fin de Grado (TFG) fueron: disefiar
el fuselaje de un avién comercial basindose en la bibliografia existente y en las especificaciones del
A320; analizar el comportamiento de este disefio bajo determinadas condiciones de carga en vuelo;
y, finalmente, optimizar esta estructura de manera que cumpla con los requisitos legales vigentes.

Es fundamental resaltar la complejidad intrinseca de las estructuras de fuselaje reales en comparacion
con la estructura analizada en este trabajo. La adopcién de las simplificaciones mencionadas en el
apartado "5-Hipétesis y Simplificaciones" ha llevado a un disefio preliminar que no cumple con los
requisitos legales. Esto pone de manifiesto la enorme importancia de los diversos elementos que
componen un fuselaje, incluso aquellos que no forman parte de la estructura principal. A pesar de
estas simplificaciones, se ha observado que la configuracién de elementos estructurales, aunque
simplificada, distribuye las tensiones de manera homogénea en gran parte de la estructura,
exceptuando ciertos puntos criticos.

Otro aspecto crucial es el uso de una variedad de materiales. En este trabajo, la utilizacién de un Gnico
material para toda la estructura implica un aumento significativo del peso, cuando hubiera sido mas
eficiente emplear materiales mas densos y resistentes en las zonas criticas. De manera similar, la
inclusién de elementos secundarios en las zonas criticas podria haber resultado en una estructura
mucho mas ligera y eficiente.

Este estudio no solo proporciona resultados importantes sobre la magnitud de los esfuerzos en la
estructura de un fuselaje y las secciones éptimas para un correcto desempeflo en vuelo, sino que
también presenta ciertas limitaciones. Una de las principales limitaciones es la restriccién del
programa utilizado, que no permite la introduccién de mas de diez parametros de optimizacion. Para
una optimizacién mas precisa, hubiera sido dtil introducir parametros adicionales, como el tipo de
material y las distancias entre los elementos estructurales. Esto podria haber llevado a una
optimizacién mds realista y a resultados mas satisfactorios.

Para futuros estudios, se propone repetir la optimizacién utilizando una estructura mas completa que
incluya los elementos estructurales secundarios y el recubrimiento del fuselaje. Ademas, se sugiere
utilizar una versién de ANSYS que permita el empleo de mas de diez parametros de optimizacion, lo
que facilitarfa una evaluacién mas precisa de la desviaciéon de los resultados del presente trabajo
respecto a la realidad.

En conclusién, aunque el presente trabajo ha logrado cumplir parcialmente con los objetivos
propuestos, las simplificaciones adoptadas y las limitaciones del software han influido
significativamente en los resultados obtenidos. Una aproximacién mas detallada y menos
simplificada, junto con el uso de un software mas avanzado, podtia ofrecer resultados mas precisos
y aplicables a disefios reales, contribuyendo asi a una mejor comprensiéon y desarrollo de estructuras
de fuselaje de acronaves.
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CAPITULO II: PRESUPUESTO

En el contexto de la ingenierfa, entender el presupuesto implicito es esencial pata la eficacia laboral.
Desde técnicos en ingenierfa hasta ingenieros superiores, cada rol implica recursos especificos.
Herramientas como ANSYS y Microsoft Office son fundamentales, al igual que el uso de hardware
avanzado como un ordenador con procesador AMD Ryzen 7 serie 4000. Estas inversiones reflejan
la necesidad de capacidades técnicas y tecnolégicas adecuadas para satisfacer las demandas del campo
ingenieril actual.

Categoria de Tipologfa Coste anual | Coste/h | Numero Coste
gasto € € de horas | total (€)
Personal Técnico en Ingenieria 40 000 24 310 7440
Ingeniero Superior 65 000 38 6 228
Software ANSYS 26 000 15 90 1350
Microsoft Office 125 0.07 310 22
Material Ordenador con procesador 1200 0.71 310 213
AMD Ryzen 7 de la serie
4000
Presupuesto total 9253 €
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CAPITULO III: PLIEGO DE CONDICIONES

1. Requisitos técnicos
En este apartado se especificaran los requisitos técnicos detallados, como las dimensiones, pesos,
resistencia estructural, material especifico a utilizar, tolerancias dimensionales, y cualquier otro
aspecto técnico crucial.

e Dimensiones: Deberan ser las especificadas en los planos del capitulo siguiente.

e  Material: Aleacion de aluminio 2024-T6 en combinacioén con los materiales de las uniones
aceptables por normativa.

e DPeso: 1170.6 kg

e Tolerancias: En la industria aeroespacial, las tolerancias son extremadamente ajustadas
debido a la necesidad de mantener altos estandares de precision y seguridad. Generalmente,
los porcentajes de tolerancia aceptables pueden variar dependiendo del tipo de componente
y su funcién especifica dentro de la aecronave. Principios generales:

o Dimensiones Criticas: Para dimensiones criticas como espesores de pared,
dimensiones de contacto o interfaces, se suelen requerir tolerancias de £0.13 a £0.25
mm.

o Tolerancias Geométricas: Para caracteristicas geométricas como la forma de las
vigas (por ejemplo, petfiles en "S" o en "I"), se pueden permitir tolerancias en el
rango de £0.25 a £0.50 mm.

o Material y Propiedades Mecanicas: Las tolerancias para propiedades materiales como
resistencia a la traccién, dureza y caracteristicas de fatiga deben cumplir con las
especificaciones exactas de disefio.

o Peso: En algunos casos, especialmente para componentes mas grandes o complejos,
las tolerancias en el peso pueden expresarse como un porcentaje del peso total del
componente (£1% del peso total).

2. Requisitos funcionales
En este punto se definen las funciones y caracteristicas operativas que debe cumplir la estructura
interna, como la capacidad de soportar cargas especificas, integraciéon con otros sistemas de la
aeronave, seguridad, ergonomia, entre otros.

e Tensién combinada maxima de la estructura menor a 340 MPa bajo las condiciones de vuelo
en crucero.

3. Normativa y estandares

En este apartado se especifica las normativas y estindares a los que debe adherirse el disefio, tales
como normas de la FAA (Federal Aviation Administration) o la EASA (European Union Aviation
Safety Agency), normas de calidad como ISO, ASTM, entre otras.

e FAA y EASA: La tensién combinada maxima de la estructura no puede superar el 67% de
la tension de limite elastico del material utilizado.

4. Procedimientos de prueba y validacion
Aqui se incluiran los métodos y procedimientos que se utilizaran para probar y validar el disefio,
asegurando que cumpla con todos los requisitos establecidos.
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e Métodos computacionales: El Anilisis de Elementos Finitos (FEA) es una técnica de
simulacién que descompone una estructura en elementos finitos pequefios para analizar sus
respuestas bajo diversas condiciones de carga.

e Meétodos experimentales: Existen pruebas de carga estitica que evaluan la respuesta
estructural bajo cargas estaticas aplicadas. La estructura completa o sus subcomponentes se
cargan gradualmente hasta alcanzar la carga de disefio o un nivel predeterminado y se
monitorean las tensiones y deformaciones para asegurar que no se superen los limites
establecidos y para verificar la integridad estructural.

Otras pruebas consisten en aplican ciclos de carga ciclica controlados que simulan
condiciones operacionales reales y se identificacién de puntos de fallo por fatiga y evaluacion
de la durabilidad y vida 1til de la estructura.

e Instrumentacién y monitoreo: Las galgas extensiométricas son dispositivos que miden la

deformacién en puntos especificos de la estructura. Se colocan galgas en areas criticas de la
estructura durante las pruebas fisicas y se obtienen datos precisos sobre las tensiones y
deformaciones locales.

5. Criterios de aceptacidon
En este caso, se define los criterios que determinardn si el diseflo cumple con los requisitos del pliego
de condiciones y estd listo para la instalacién.

Para determinar si el disefio cumple con los requisitos del pliego de condiciones y esta listo para la
instalacion, se deben evaluar varios criterios clave. Es esencial verificar que las dimensiones de la
estructura y las tolerancias dimensionales estan dentro de los limites especificados, y que los materiales
utilizados, como la aleacién de aluminio 2024-T6, cumplen con los estandares de calidad requeridos.

La resistencia estructural debe confirmarse mediante pruebas y simulaciones para asegurar que la
estructura puede soportar todas las cargas esperadas sin exceder los limites de tension permitidos,
evaluando también la resistencia a la fatiga y la vida util bajo condiciones operacionales tipicas.
Ademas, el disefio debe cumplir las regulaciones de la FAA o EASA, siguiendo todos los
procedimientos de control de calidad durante la fabricacién y prueba de la estructura.

Las pruebas y validaciones son cruciales para confirmar que las propiedades mecanicas y la integridad
estructural han sido validadas. Es necesario asegurar que la estructura ha pasado todas las pruebas de
carga estatica y dinamica sin fallos o deformaciones significativas. Las simulaciones computacionales,
como el analisis de elementos finitos (FEA), deben mostrar que las tensiones y deformaciones estan
dentro de los limites aceptables, y las simulaciones de fatiga deben predecir una vida 1til adecuada
para la estructura.

Finalmente, es crucial que el disefio sea revisado y aprobado por ingenieros y expertos para asegurar
que todos los aspectos técnicos y de seguridad han sido considerados, y obtener la certificacién de la
estructura por parte de organismos reguladores y aseguradoras.

Por otro lado, la estructura debe ser compatible con otros componentes y sistemas de la aeronave, y
verificarse que se puede instalar de manera eficiente y segura, con todas las herramientas y equipos
necesarios previstos. Estos criterios aseguran que la estructura interna del avién es segura, fiable y
cumple con todos los requisitos necesarios para su uso en aplicaciones aeroniuticas.
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CAPITULO IV: PLANOS
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CAPITULO V: OBJETIVOS DE DESARROLLO SOSTENIBLE

Los Objetivos de Desarrollo Sostenible (ODS) de la ONU son una guia global para abordar los
desatios mas urgentes del mundo, como la pobreza, el hambre, la salud, la educacion, la igualdad de

género, el agua limpia y el saneamiento, la energfa asequible y no contaminante, el trabajo decente y

el crecimiento econémico, la industria, la innovacién e infraestructura, la reduccién de desigualdades,

las ciudades y comunidades sostenibles, el consumo y la produccién responsables, la acciéon por el

clima, la vida submatina, la vida de ecosistemas terrestres, la paz, justicia e instituciones solidas, y las
alianzas para lograr los objetivos.

La industria aeronautica tiene un papel significativo en el avance de estos ODS a través de diversas

practicas y tecnologias. A continuacién, se describen algunos ODS relevantes para la industria

aerondutica y como esta puede contribuir a su consecucion:

ODS 7: Energfa asequible y no contaminante y ODS 13: Accién por el clima

La inversién en aeronaves mas eficientes en consumo de combustible. En este caso, crear
aviones con estructuras internas muy optimizadas ayuda a mejorar en este sentido.

ODS 9: Industtia, innovacion e infraestructura

La innovacién en disefio y materiales para crear aviones mas ligeros y eficientes es uno de los
puntos clave. El uso de herramientas computacionales (a parte se ANSYS) es una manera
eficaz de abordar este punto.

ODS 12: Produccién y consumo responsables

La implementacién de practicas de reciclaje es uno de los aspectos mds importantes.
Establecer estructuras internas comunes a varios modelos de avién ayuda a reciclar la mayoria
de los componentes es una manera muy extendida de responder a este punto. Esto implica
mayor versatilidad y facilidades para dar nuevo uso a cualquier elemento cuya degradacion
natural sea compleja.

Objetivos de Desarrollo Sostenibles Alto | Medio | Bajo No

Procede

ODS 1. Fin de la pobreza.

ODS 2. Hambre cero.

ODS 3. Salud y bienestar.

ODS 4. Educacién de calidad.

ODS 5. Igualdad de género.

ODS 6. Agua limpia y saneamiento.

slislislislislis

ODS 7. Energia asequible y no contaminante. X

ODS 8. Trabajo decente y crecimiento econémico.

s

ODS 9. Industria, innovacion e infraestructuras. X

ODS 10. Reduccién de las desigualdades.

ODS 11. Ciudades y comunidades sostenibles.

i

ODS 12. Produccién y consumo responsables.

ODS 13. Accién por el clima.

PP

ODS 14. Vida submarina.

ODS 15. Vida de ecosistemas terrestres.

ODS 16. Paz, justicia e instituciones solidas.

ODS 17. Alianzas para lograr objetivos.

slislislls
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