550, UNIVERSITAT ﬁ
W15, poriTECNICA EEEEnm

DE VALENCIA Escuela Técnica Superior de Ingenieria del Diseiio

ANALISIS ESTRUCTURAL MEDIANTE
EL CODIGO DE ELEMENTOS FINITOS
ABAQUS DE UN DISPOSITIVO

DE PUNTA ALAR "WINGLET"

Autor
Samuel Francesc Lopez Canoés

Director

Eugenio Giner Maravilla

Universidad Politécnica de Valencia

Escuela Técnica Superior de Ingenieria del Disenio

Valencia - Septiembre de 2016






ANALISIS ESTRUCTURAL MEDIANTE EL CODIGO
DE ELEMENTOS FINITOS "ABAQUS" DE UN
DISPOSITIVO DE PUNTA ALAR "WINGLET"

Samuel Francesc Lopez Cands

Universidad Politécnica de Valencia
Escuela Técnica Superior de Ingenieria del Diserio

Septiembre de 2016






Resumen

Dado que la tecnologia de diseno de dispositivos de punta alar (winglets) ha ido me-
jorando con el tiempo, las fuerzas aerodindmicas que estos pueden generar, y que deben
ser transmitidas al ala, también han aumentado en magnitud. Sin embargo, la superficie
de la parte final del ala donde el winglet debe ser instalado permanece relativamente pe-
quena, lo que dificulta la correcta distribucion de estas fuerzas de elevada magnitud. Esta
es la razon por la que se requiere de un buen disenio estructural. Con este Trabajo Fin de
Grado se pretende analizar la respuesta estructural de un blended winglet ante cargas que
afectan a un vuelo real de un avién comercial. Para ello se utilizaré el c6digo de elementos
finitos Abaqus, que serd descrito en profundidad junto con los procedimientos utilizados
para el calculo de las cargas, que se separan segin la naturaleza de estas en inerciales
v aerodinamicas. El andlisis estructural se hara en base a los campos de tensiones y de
desplazamientos y, a la vista de estos, se propondréin ciertas mejoras para el modelo.

Palabras clave: blended winglet, vdrtices, resistencia inducida, Abaqus, ANSYS Fluent,
MEF, andlisis estructural.
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Introduccion

1.1. Motivaciéon y estado actual

Desde el inicio de la aviacién comercial, los ingenieros, y més concretamente los in-
genieros aeronduticos, motivados entre otras cosas por el precio del petréleo, han ido en
busca de mejoras que permitan disminuir el coste operacional de un vuelo y, a su vez, au-
mentar su seguridad, con el objetivo de hacer de éste una actividad rentable. Ejemplo de
estas mejoras son el uso de materiales cada vez mas ligeros y resistentes, la introduccién de
sistemas de navegacion y control en cabina altamente sofisticados, como el piloto automé-
tico, el aumento del rendimiento en los motores o la optimizacion de perfiles aerodinamicos.

A lo largo de los tltimos 20 anos, una gran parte de este esfuerzo dedicado a optimizar
las aeronaves ha sido dirigido hacia los dispositivos de punta alares (en inglés winglet o
wingtip device), cuyo objetivo fundamental se basa en reducir la resistencia producida por
la aeronave en su avance en una determinada condicién de vuelo. En particular, reducen
la resistencia inducida, que es la debida a la generacién de sustentacién, disminuyendo el
tamafio del torbellino generado y alejandolo de la punta del ala e introduciendo una fuerza
de traccién cuya direcciéon y sentido coincide con la del empuje. Este hecho genera multi-
tud de ventajas, como por ejemplo, reducir el gasto de combustible y con ello emisiones de
COa, incrementar el alcance o la autonomia, incrementar la altitud éptima de crucero y con
ello evitar congestiones de trafico, disminuir la contaminacién actstica en areas cercanas a
niicleos urbanos, etc.

Existen diferentes tipos de dispositivos de punta alar: blended winglet, wing tip fence,
raked wing, split scimitar winglet y spiroid. Sin embargo, en este documento se trataran
unicamente los blended winglet, cuya transiciéon entre el ala y la propia superficie del win-
glet se hace de forma curva. Este tipo de dispositivo de punta alar se puede encontrar hoy
en dia en diferentes tipos de aviones comerciales, tales como el B737-800/900, B737-NG,
B767-300 o el A350, en cuyo caso los ingenieros de Airbus decidieron darle el nombre es-
pecifico de sharklet, por su semejanza con una aleta de tiburén. Cabe destacar que algunos
A320 también pueden ser equipados con este tipo de winglets si la compania aérea lo desea,
aunque el diseno base carece de ellos.

Como dato adicional, ensayos en vuelo han demostrado que la reduccidén en cuanto a
consumo de combustible y emisiones de COs son, para el B737-800, de un 4 % mientras
que para el B767-300 de un 5 %, lo que conlleva una reduccion de 4970 toneladas de CO4 al
afio por aviéon. Todo esto se traduce en una disminucién considerable del coste operacional
del vuelo y con ello el ahorro de mucho dinero por parte de las companias aéreas. Por estas
razones, més de 2850 aviones de la compania Boeing han sido equipados con este tipo de
winglets.




CAPITULO 1. Introduccion

1.2. Objetivos

El objetivo fundamental de este trabajo es localizar las partes de la estructura del
winglet que estdn mas solicitadas como consecuencia de la accién de las cargas inerciales
(debidas a la trayectoria) y aerodindmicas producidas por situaciones de vuelo reales.

Para ello, sera necesario construir un modelo en CAD que conste de la estructura tanto
interna como externa del winglet. Respecto a la modelizaciéon de las cargas, se hard de
manera distinta segiin su origen. Para el modelado de las cargas debidas a la trayectoria se
emplearan las ecuaciones de Bryan de la Mecénica de Vuelo. Para el modelo aerodindmico
se hara uso del programa ANSYS Fluent 14.5 y se recreard la situaciéon real, aceptando
diversas hipotesis y simplificaciones, con el objetivo de obtener la distribucién de presiones
a la que esta sometido el winglet.

Para la realizacién del anélisis estructural se emplearda el Método de los Elementos
Finitos (MEF), el cual se divide en tres etapas de aplicacion: preproceso, soluciéon y post-
proceso. Las razones por las que se usard este método son varias. Entre ellas destacan su
alta eficacia, la cual ha sido corroborada mediante ensayos experimentales, y su uso hoy
en dia fundamental en la industria aerondutica. La simulacién del ensayo se llevara a ca-
bo mediante el software comercial Abaqus, perteneciente a la compania Dassault Systémes.

La razon por la cual se ha escogido un winglet como objeto de estudio es debida a que
permite poner en practica diversos conceptos, de diferentes areas de estudio, aprendidos a
lo largo del grado en Ingenieria Aeroespacial, y mas en concretamente en la especialidad de
aeronaves, como son aerodindmica, mecanica de vuelo, mecénica, resistencia de materiales,
estructuras aeroespaciales y calculo de aviones.

1.3. Organizacién del trabajo

Este trabajo consta fundamentalmente de 3 partes bien diferenciadas entre ellas.

En primer lugar, se hard un desarrollo tedrico que fundamente la utilizacién de winglets
en aeronaves, comentando las ventajas y desventajas de estos, y mas concretamente, el por-
qué de la eleccion del blended winglet y no cualquier otro tipo de dispositivo de punta alar.
Ademas, como complemento, se nombraran los distintos tipos de dispositivos de punta alar
v se dard una breve explicacién de cada uno de ellos.

En segundo lugar se pasaré a detallar los pasos a seguir en el procedimiento que con-
ducira al analisis estructural en Abaqus. Estos pasos son: elecciéon de un aviéon que vaya
equipado con este tipo de winglets y descripciéon de sus caracteristicas mas importantes;
explicacién de las partes mas relevantes de la estructura y de sus materiales; creaciéon de
un modelo en CAD que simule las estructuras internas y externas de un blended winglet;
simulaciéon de las trayectorias empleando el software Wolfram Mathematica 10.2 y calculo
de las aceleraciones inerciales; simulacién del modelo aerodindmico empleando el software
ANSYS Fluent 14.5 y obtencién de la distribucién de presiones.




SECCION 1.3. Organizacion del trabajo

En tercer y ultimo lugar, se dard comienzo al andlisis estructural mediante el codigo de
elementos finitos Abaqus. En esta parte se detallaran los diferentes modulos de Abaqus v
se dardn los resultados y conclusiones del estudio en cuanto a tensiones, desplazamientos
y reacciones. Ademas se comentara la validez del estudio y las posibles causas que intro-
duzcan errores y se ofreceran propuestas para mejorar el modelo.

Es importarte resaltar que en este ensayo se trabaja tnicamente con la estructura del
winglet y con su acoplamiento con el ala. Es decir, este trabajo busca inicamente estudiar
los esfuerzos a los cuales esta sometida la propia estructura del winglet asi como el efecto
de estos esfuerzos sobre el acoplamiento entre el winglet y el ala. Fl efecto estructural
que provoca la adicién de un winglet sobre el empotramiento del ala con el fuselaje no es
objetivo de este trabajo.







Desarrollo teorico

2.1. Conceptos previos

La sustentacién en un ala es debida a la diferencia de presion entre sus superficies supe-
rior e inferior. En una aeronave, el fluido que circula sobre la superficie inferior (intrados)
tiene mayor presion que el que circula por la superficie superior (extrados), lo cual provoca
una fuerza de sustentacién dirigida, siempre, perpendicularmente a la velocidad. Dado que
el ala tiene una envergadura finita, habra una regién cerca de la punta de esta donde el
flujo con mayor presion tendera a alcanzar la zona de menor presion (asi se deduce de la
ecuacion de Bernoulli, aunque esta sea valida tinicamente para fluidos incompresibles). Es
en este momento cuando se produce el rebordeo de flujo o rotacién del fluido alrededor
de la punta del ala. Este fenomeno provoca la formacion de vortices (también llamados
torbellinos) que se desplazan aguas abajo con movimiento circulatorio.

Figura 2.1: Creacion (izq) y desarrollo (dcha) de vortices en punta de ala.

Estos voértices engloban el aire de alrededor, induciendo una deflexién del fluido hacia
abajo denominada downwash, cuyas consecuencias mas importantes son:

= Genera un angulo de ataque inducido que afecta, sobretodo, a la superficie trasera
(empenaje horizontal en un avién convencional).

= Se produce una resistencia inducida debida a la componente de sustentacién paralela
a la direccion del flujo no perturbado.

Nace aqui por tanto la ya mencionada resistencia inducida, que se tratard de minimizar
con la adicién de dispositivos de punta alar puesto que es la més sencilla de reducir de
entre los 4 tipos de resistencia aerodindmica (resistencia por friccion, por presion, inducida
y de onda (so6lo en caso M > 1)). Cabe destacar que la adicién de un winglet generara
un aumento de la resistencia parasita por friccion que se vera compensado en gran me-
dida por la disminucién de la resistencia inducida, llevando a la resistencia total a reducirse.

Una de las teorfas méas respetadas en el estudio del efecto de la resistencia inducida es la
teoria del plano de Trefftz [1]. Segun esta, la distancia a la que los efectos del enrollamiento
de los torbellinos empieza a ser significativa es grande, del orden de b,V /v. Una expresion
semiempirica para el célculo de la distancia x,.; aguas abajo del ala donde la estela esta
completamente separada en dos vortices (Figura 2.3 dcha) es:
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by AR
CL
donde k; = 0,28 para alas elipticas y k; < 0,28 para alas rectangulares, b,, es la enverga-

dura del ala principal, AR es el alargamiento o esbeltez del ala y C'L es el coeficiente de
sustentacion.

Troil = Kt (2.1)

Como curiosidad, los pajaros, y mas en particular las aves de presa y migratorias,
tales como buitres, adguilas o cisnes, a fin de minimizar la resistencia inducida y con ello
el esfuerzo necesario para mantenerse en vuelo, presentan una curvatura hacia arriba en
los extremos de sus alas que imitan el comportamiento de un winglet. Asi mismo lo hacen
algunos animales marinos, tal como se muestra en la Figura 2.2.

Figura 2.2: A la izquierda un aguila calva. A la derecha un pez raya.

2.2. Teoria del winglet y sus efectos

La teoria de la linea sustentadora de Prandtl [1] concluye que la resistencia inducida de
un ala disminuye conforme aumenta su alargamiento, como se deduce de la ecuacion (2.2),
donde Cp, es el coeficiente de resistencia inducida, Cf, es el coeficiente de sustentacion,
AR es el alargamiento o esbeltez del ala y e es el factor eficiencia o de Oswald (0 < e < 1).

i 7 ARe

Cp (2.2)
De esta manera, cabe esperar que todos los esfuerzos de diseno se centren en conseguir un
alargamiento (AR) lo mayor posible. Sin embargo, existen limitaciones fisicas y estructu-
rales a la hora de aumentar la envergadura del ala (b,) y, con ello, el alargamiento, ya
que alas con grandes envergaduras provocan un momento flector de gran magnitud en el
encastre del ala con el fuselaje, haciendo que la estructura se resienta. Asimismo, existen
limitaciones fisicas, como son las dimensiones de las instalaciones de los aeropuertos asi
como la maniobrabilidad de las aeronaves en ellos. Ademés, siempre quedara la penaliza-
cion del aumento de la resistencia de friccion. Sin embargo, existe una manera de aumentar
el alargamiento del ala sin incrementar demasiado el momento flector en el encastre. De
esta idea nacen los dispositivos de punta alar o winglets. Con ellos se consigue aumentar el

6
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alargamiento efectivo del ala sin incremento material de la envergadura y, a su vez, apro-
ximar el coeficiente de Oswald a 1, ya que el hecho de disminuir la potencia del torbellino
generado por el rebordeo del flujo reduce la resistencia inducida, aproximando mas la dis-
tribuciéon de sustentacién a la de un ala eliptical (e = 1). Con objeto de ejemplificar esto
se adjunta la Figura 2.3. En ella se muestran las ventajas de los winglets en comparaciéon
con un aumento de la envergadura del ala. En el eje de abcisas se da el incremento relativo
del momento flector en el encastre (M, /Mr,, ). En el eje de ordenadas se da la mejora
relativa en el coeficiente de Oswald (econ/€sin)-

2 A
N W % 12
. 10
B
3
&
- ’
- %
c 6 0% = ab
- B Winatet
o 12 L
S— . & 0
5 i =4
o A= 12
@
Tip mxtension
1.1
1.0 | I |
1.00 1.04 1.08 1.12

Mfencastre COI'I"'MTEI'ICESITE sin

Figura 2.3: Comparacién entre aumento de envergadura y adicién de winglet.

En el punto ‘H’, un ala con un alargamiento A = 12, si se le anade un 10 % de enverga-
dura (Ab), la mejora en el coeficiente de Oswald (e) es de, aproximadamente, un 23 % y el
incremento del momento flector en el encastre (My,,...,..) €s de un 9 %. En el punto ‘W', el
mismo ala con A = 12, pero ahora equipada con winglets, puede incrementar su coeficiente
de Oswald en mas de un 32 % mientras que el momento flector en el encastre s6lo aumenta
un 2%, lo cual puede ser admitido si se le aplican ciertos refuerzos a la estructura del
ala. Por tanto, queda demostrada la ventaja de equipar una aeronave con winglets frente
a realizar un aumento de envergadura.

'Un ala eliptica es la configuracion alar que genera la minima resistencia inducida.
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Una vez demostrada la importancia de equipar una aeronave con winglets pasamos a
estudiar sus efectos.

Como ya se ha dicho, la diferencia de presiones entre extradds e intradds provoca la
rotacién del fluido en punta de ala, de forma que el fluido que circula por el intradds tiende
a subir hacia el extradés. Este hecho provoca que se genere una velocidad inducida adicio-
nal, que sumada vectorialmente a la velocidad del flujo no perturbado, hace que el winglet
vea un angulo de ataque distinto de cero, introduciendo asi una componente de traccién
en la direcciéon del empuje, tal como se muestra en la Figura 2.4 (izq). Esta componente
de traccién nace debido a que la componente de sustentacion que produce el winglet en
la direccién de avance de la aeronave es mayor, para angulos de ataque pequenos, que la
componente de resistencia en esta misma direccién. Que esto ocurra asi depende en gran
medida del diseno del winglet, el cual es muy dificil de poner a punto puesto que se nece-
sitan muchas horas de disefio y ensayos para que sea efectivo.

Conventional wingtip:
Large vortex, higher drag

Blended winglet:
Smaller vortex, less drag.

Figura 2.4: Efectos del winglet. Diagrama de fuerzas (izq). Tamano del vortice (dcha).

Por otro lado, la presencia del winglet reduce el gradiente de presiéon en el extremo del
ala. Este hecho distorsiona el tamanio del vortice, haciéndolo més pequeno y reduciendo su
intensidad, tal como se muestra en la Figura 2.4 (dcha). Los beneficios de esta reduccion los
aprovechan tanto el propio avién, recuperando parte de la energia utilizada en la formacion
del vortice, como aviones externos ya que la estela turbulenta es menor y en consecuencia
la distancia entre aviones consecutivos también puede serlo. Conviene destacar que este
factor es el que mas contribuye a la reduccion de la resistencia inducida. En la Figura 2.5
se pueden ver los vortices generados por el ala de un B737-800 a una distancia de 35 m
del vértice delantero del ala con y sin blended winglet, volando a 190 m/s con un éngulo
de ataque de 2,5° a una altura de 7000 m.

Otros efectos son los de aumentar la sustentacién en punta de ala y, con ello, aumentar
la eficiencia (L/D) del conjunto, mejorar la estabilidad longitudinal y lateral-direccional
y reducir la resistencia producida por los flaps en el despegue, todo ello sin afectar las
velocidades de entrada en pérdida o a la amortiguaciéon de los modos laterales tales como

?Estas imagenes han sido sacadas de un analisis aerodinamico que sera explicado en el capitulo siguiente.
Ambas imagenes estan a la misma escala.




SECCION 2.2. Teoria del winglet y sus efectos
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Figura 2.5: Tamano de los vortices generados 35 m aguas abajo con (izq) y sin (dcha)
blended winglet.

el Balanceo Holandés.

Para un B737-800 todo esto se traduce en disminucién de consumo de combustible en
un 4% o aumento del rango en unos 240 km con la misma cantidad, disminucién en un
4% de emisiones de CO2 y NO, y disminucion del nivel de ruido en torno a un 6,5% en
zonas cercanas a aeropuertos en la fase de despegue.

A priori, se podria pensar que estos efectos serian beneficiosos para cualquier tipo de
avién y en cualquier condicién de vuelo, pero esto no es cierto. Para tratar de contrarrestar
el aumento del momento flector en el encastre hay que anadir refuerzos estructurales al ala,
lo que aumenta su peso, que se suma al propio peso del winglet. Ademas, este peso se sitlia
por detrés del eje elastico del ala, lo que puede provocar problemas aeroelasticos como, por
ejemplo, el flameo, que deriven en inestabilidad dindmica. Por otro lado, como ya se ha
dicho, disenar un winglet es uno de los grandes retos a los que se enfrentan los ingenieros en
el proceso de disefio de un avién, ya que estos se han de disefiar inicamente para una fase
de vuelo, que suele coincidir con la de crucero puesto que aqui el ahorro en combustible es
mayor, sin perjudicar demasiado al resto. Por esta razoén, solo los aviones que realizan un
trayecto superior a la media distancia pueden obtener beneficios econémicos considerables.

Aunque el disefio de winglets no es objetivo de este trabajo, en la Figura 2.6 se dan los
pardmetros a tener mas en cuenta a la hora de disefiar uno de ellos. De entre todos los que se
muestran se destacan cuatro: cant angle, radio de curvatura, angulo de la flecha y toe angle.

Cant angle: actia como diedro, es decir, es el angulo de inclinacion del winglet res-
pecto a la horizontal, que suele tomarse como referencia en la superficie del ala. Se ha
demostrado que con un cant angle grande (75-85°) se consigue una reduccion del momento
flector, resistencia inducida y resistencia por interferencia. Existen vias de investigacion
acerca de un cant angle variable a lo largo de las diferentes fases de un vuelo que optimi-
zarfa el comportamiento del winglet y, a su vez, servirfa como control o mando de vuelo en
maniobras de alabeo y guinada.
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tip chord

o
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Figura 2.6: Parametros de diseno de un winglet.

Angulo de flecha: este angulo provoca que la entrada en pérdida se haga de manera
uniforme.

Radio de curvatura: permite una variaciéon suave de la cuerda en la zona de transicién
entre el ala y el winglet, evitando que se cree un gradiente de presién adverso demasiado
alto que derive en la creacién de un voértice. De esta manera se evita que se genere resis-
tencia por interferencia. Este parametro es el que diferencia a los blended winglets del resto
de dispositivos de punta alar.

Toe-out angle: es el angulo con el que el perfil recibird el flujo, es decir, actiua como
angulo de ataque de la superficie vertical. Su diseno afecta al momento flector que pueda
soportar el winglet como consecuencia de las fuerzas aerodindmicas a las que est4 sometido.
Mediante ensayos experimentales se ha probado que un toe-out angle de 2° reduce las car-
gas de flexion, aumentado a su vez la resistencia inducida y reduciendo las resistencias por
friccién, por onda y por presion, derivando todo ello en una disminucién de la resistencia
total.

2.3. Tipos de winglets

Como se ha comentando anteriormente, existen distintos tipos de dispositivos de punta
alar: simple winglet, blended winglet, wing tip fence, raked wingtip, split scimitar winglet vy
spiroid. El propésito general de todos ellos es reducir la resistencia aerodindmica para una
determinada condicién de vuelo, que generalmente coincide con la etapa de crucero. En
esta secciéon se pretende dar una explicacién muy breve de las caracteristicas de cada uno.

2.3.1. Simple winglet

Es el tipo mas sencillo de disenar y de construir puesto que consta tinicamente de una
superficie flechada inclinada un cierto angulo con respecto a la horizontal. No es 6ptimo en
cuanto a la reduccién de resistencia puesto que se crea un pequeno vortice en la junta de
las superficies del ala y del propio winglet. Su ventaja radica en la facilidad de fabricacién
y montaje. Los aviones CRJ-900 de la compaiifa Bombardier equipan este tipo de winglets.
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Figura 2.7: Simple winglet (dcha). CRJ-900 (izq).

2.3.2. Blended winglet

Es el tipo de winglet con el que se trabajara en este documento. Su disefio y patentacion
se deben al Dr. L. Bernie Gratzer (Aviation Partners, Inc.), ingeniero retirado de Boeing.
Fueron utilizados por primera vez en 1993 como una mejora del programa de rendimiento
del Gulfstream II. Se caracterizan principalmente por una variacién suave de la cuerda en
la zona de transicién entre el ala y el winglet, evitando asi el pequenio vértice creado en
la junta entre el ala y la superficie vertical del winglet. Con ellos se consigue optimizar la
distribuciéon de sustentacion a lo largo de la envergadura y minimizar la resistencia por
interferencia y cualquier riesgo de desprendimiento. Sin embargo, su coste de fabricaciéon y
su mayor peso también son factores a tener en cuenta.

Figura 2.8: Blended winglet (izq). B737-800 (dcha).

2.3.3. Wing tip fence

En algunos libros también son llamados shifted downstream winglets. Estos tipos de dis-
positivos pueden entenderse como una superficie vertical flechada que acttia como barrera
al flujo secundario tanto por arriba como por debajo del ala. En comparacién a los ante-
riores, presentan la ventaja de un peso menor y una menor complejidad en su fabricacion.
El A380-800, el avion de pasajeros mas grande del mundo, equipa este tipo de winglets.

11
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Figura 2.9: Wing tip fence (izq). A380-800 (dcha).

2.3.4. Raked wingtip

No pueden ser entendidos como un dispositivo de punta alar en si mismos puesto
que son una continuacién del ala con un angulo de flecha mas pronunciado. Son muy
recientes y por ello sélo pueden verse en aviones, tales como B777 o B787 (Dreamliner),
que puedan alcanzar grandes rangos. Sus beneficios pasan por una distancia de despegue
menor, ahorro de combustible y una mejora en la fase de ascenso, que implica disminucién
de la contaminacién acustica en areas cercanas a los aeropuertos.

Figura 2.10: Raked wingtip (izq). B787 (dcha).

2.3.5. Split scimitar winglet

Este tipo de winglet es muy similar al blended winglet. La Gnica diferencia que presenta
es una superficie adicional que se extiende hacia abajo con el objetivo de mejorar el rendi-
miento aerodindmico. Sin embargo, es mas pesado y més costoso de fabricar. Hoy en dia
se puede ver en aviones como el B737 MAX.
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Figura 2.11: Split scimitar winglet (izq). B737 MAX (dcha).

2.3.6. Spiroid

Este tipo de dispositivo es el menos comin de todos los expuestos anteriormente ya
que estan en proceso de desarrollo y no se han podido implantar hasta hace bien poco
puesto que requieren del uso de materiales compuestos. Su principal ventaja radica en la
casi reduccién total de la contaminacién actistica producida por los torbellinos de punta
de ala. Sin embargo el precio a pagar es alto puesto que es muy complicado y costoso de
fabricar. La aeronave Dassault Falcon 50 fue la primera en equipar este tipo de dispositivo
de punta alar.

Figura 2.12: Spiroid winglet (izq). Falcon 50 (dcha).
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Preparacion del modelo

3.1. Introducciéon

En este capitulo se explicaran de una manera breve, puesto que no es el objetivo princi-
pal del trabajo, los pasos a seguir en el procedimiento que conducira al anélisis estructural
en Abaqus. Estos pasos son: explicacién de la estructura y creacion de un modelo en CAD,
mediante SolidWorks 2015, que la simule, descripcion de los dos tipos de trayectorias uti-
lizadas para cargar el winglet v calculo de cargas. Este dltimo punto se dividird en dos
partes: cargas inerciales y cargas aerodindmicas, y en ambos se hara uso de un software,
Wolfram Mathematica 10.2 y ANSYS Fluent 14.5 respectivamente, para facilitar la tarea.

FEs importe destacar que este conjunto de operaciones no constituyen el grueso del
trabajo. Sin embargo, son una condicién sin la cual el andlisis estructural no se podria
realizar. Por ello, se asumiran distintas hipotesis y simplificaciones que facilitaran la tarea
sin alejar demasiado el resultado de la realidad.

3.2. El B737-800

El B737 es el avién a reaccién de pasajeros, de fuselaje estrecho y ala baja, mas vendido
en la historia de la aviacion. Posee distintas versiones: Original (100 y 200 ADV), Classic
(300, 400 y 500), NG (600, 700, 800 y 900) y MAX. Su capacidad varia entre los 104 y
177 pasajeros segin la versiéon. Su producciéon ha sido ininterrumpida desde sus inicios,
llegando a haber fabricado 8845 aeronaves a principios del afio 2016, con 4392 pendientes
de entregar. Ya se ha comentado varias veces en este documento que el modelo de winglet
elegido para realizar el trabajo es un blended winglet. La tnica versién que equipa este tipo
de winglets de entre la serie 737 es la NG en sus modelos 800 y 900. Es muy posible que
el lector haya visto este tipo de dispositivo de punta alar en los B737-800 que opera la
compainiia Ryanair en vuelos de medio alcance. Es por esto que se va a elegir este modelo
de avién para realizar las simulaciones de las distintas trayectorias.

Figura 3.1: B737-800 operado por la compania Ryanair.
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En la Tablas 3.1, 3.2 y 3.3 y en la Figura 3.2 se pueden ver reflejados los parametros mas
importantes de este avién. Estos datos, junto con otros, serdn utilizados posteriormente
para recrear dos situaciones de vuelo reales a través de las formulas de la mecanica de vuelo
clasica.

Parametro Valor Unidades
Fabricante CFM International
Modelo CFM56-7B24
Tipo Turbofan
Empuje estatico 170 kN
Tasa de derivacion 9,3 -
Diametro del fan 1,55 m

Tabla 3.1: Propiedades del motor de un B737-800.

Parametro Valor Unidades
Longitud 39,47 m
Altura 12,55 m
Envergadura 35,79 m

[\

Superficie alar 124,58 m

Esbeltez 9,45 -
Croot 5,51 m
Ctip 1,25 m
M.A.C 3,96 m
o

Flecha en ¢/4 25

Tabla 3.2: Dimensiones de un B737-800.

Masa Valor Unidades

MTOW 79002 kg
MFL 21000 kg
MPL 20540 kg

MZFL 62721 ke
Myey 55000 kg

Tabla 3.3: Masas de un B737-800.
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Figura 3.2: Plano 3V del B737-800 sacado de su manual de vuelo.

3.3. Estructura de un blended winglet

En esta seccién se definiran la estructura de un blended winglet y sus propiedades. El
estudio se dividira en dos partes: estructura interna (o esqueleto del winglet) y externa (o
revestimiento). En general, la estructura debe resistir maniobras de 2,5 g’s, alabeos forzo-
sos y un tir6n abrupto de rudder que genere derrape.

Es bien sabido que obtener datos fiables en el campo de la ingenieria aeroespacial no
es una tarea sencilla debido a que los fabricantes tratan de ocultar sus avances a ojos de la
competencia. Por este motivo no se ha podido encontrar una fuente fiable que marcara las
directrices de diseno del blended winglet que equipa el B737-800 y se ha tenido que recurrir,
sobretodo para la estructura externa, a sacar datos a partir de instantaneas realizadas bajo
diferentes angulos.
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3.3.1. Estructura interna

La estructura interna del objeto de estudio estd compuesta fundamentalmente por dos
costillas, dos largueros y por la pieza que sirve de unién con el ala, que también se va
a modelar para estudiar el efecto de las cargas sobre el acoplamiento ala-winglet. En la
Figura 3.3 se muestra la estructura completa de un blended winglet.

Aluminum LE skins .

Graphite spars @\

Aluminum tip

Titanium splice plates

Position and
Aluminum Y strobe lights

TE arrowhead

Graphite with honeycomb
upper and lower skins

= Blind fasteners upper skin attach
® Huck bolts lower skin attach
= No bonding

interchangeable
interface joint
Aft position light

Figura 3.3: Estructura de un blended winglet.

Sobre la costilla principal, que sirve de frontera entre winglet y ala, se monta la unién
que servird de acoplamiento entre las dos partes. Esta unién se disefia de manera, diferente
segin el fabricante de la aeronave. Asi, el fabricante europeo Airbus utiliza una junta de
unién como la de la Figura 3.4 (izq) mientras que el fabricante norteamericano Boeing
utiliza una como la de la Figura 3.4 (dcha). Como se puede observar, la junta tipo Airbus
es mas compleja en cuanto a fabricaciéon y disefio ya que consta de dos tipos de enganches
distintos ubicados en la parte superior e inferior de la costilla. Sin embargo, segun [2] la
ventaja radica en que los momentos flectores y los debidos a la guinada, junto con las
cargas de cortadura, son transferidos de una manera mas eficiente al ala del avién.

Figura 3.4: Junta tipo Airbus (izq). Junta tipo Boeing (dcha).
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Dado que el avién con el que se van a simular las dos situaciones de vuelo reales que
van a cargar el winglet es un B737-800, cabria esperar que la junta elegida fuese la ti-
po Boeing. Sin embargo, no existe suficiente bibliografia al respecto y las imédgenes que
muestran este tipo de junta, a parte de escasas, no son suficientemente claras. Por este
motivo, junto con el expuesto en el parrafo anterior, se ha optado por trabajar con un
acoplamiento entre ala y winglet tipo Airbus, cuyas directrices se muestran en [2]. Es-
te tipo de enganche esta presente en los A350 XWB y en algunas versiones del A320. En
la Figura 3.5 se puede ver como se realiza el acoplamiento entre ala y winglet para un A320.

TAP Portugal
Sharklet Retrofit
Europe's 1st Airline

Figura 3.5: Unién ala-winglet. A la izquierda la parte correspondiente al ala. A la derecha
la parte correspondiente al winglet.

La unién entre la costilla principal del winglet y la tltima costilla del ala se hace con
dos enganches. En la parte superior las dos superficies se unen tangencialmente mediante
6 tornillos y 6 tuercas; en la parte inferior se alinean cada uno de los 6 agujeros de las
dos piezas y se colocan 2 pasadores, uno para la parte derecha y otro para la izquierda,
que impiden el desplazamiento en la direccién de la envergadura. Es importante destacar
que la eleccién de la ubicacién de ambos enganches no es arbitraria. El enganche superior
estd situado arriba para que la contribucién del momento flector sea beneficiosa y ayude
a mantener ambas caras pegadas. El hecho de combinar estos dos tipos de enganches en
una misma unién permite transferir de un manera mas eficiente las cargas y los momentos
a través de la unién.

Figura 3.6: Imagen de la ultima costilla del ala sacada de [2].
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En cuanto a los largueros no se ha podido encontrar informacién que guie su diseno,
por eso se ha decido disefiar su seccién en forma de doble T, una forma habitual en el
campo de disenio de vigas. Como la mayoria de elementos pertenecientes a la estructura
de un avién, serdn considerados como pared delgada ya que su longitud es mucho mayor
que el espesor de la pieza (L >> t). Su funcion estructural es soportar los esfuerzos de fle-
xi6én que puedan inducir las cargas inerciales y aerodinainicas y distribuir las cargas axiales.

Por dltimo, en cuanto a las costillas, es bien sabido que estas tienen como funcién
principal la de dar forma al ala. Por ello su diseno estd totalmente relacionado con la
aerodinamica del avién. En este caso particular, el disenio de la costilla principal del blended
winglet se hace con la forma del perfil aerodinamico y las dimensiones correspondientes a la
parte exterior del ala de un B737-800 (B737D-BAC442, Figura 3.7). Su funcién estructural
es evitar la inestabilidad local del revestimiento, ofrecer resistencia a torsién y transferir las
cargas de cortadura entre los largueros. Sobre el alma de la costilla se suelen hacer varios
orificios con el objetivo de reducir el peso. Ademaés, en las costillas pertenecientes a la
estructura del ala estos orificios también tienen como objetivo facilitar la transferencia de
combustible. En este estudio no son un elemento estructural relevante por si solas, puesto
que sobre una de ellas se fija la condicién de contorno, pero si en cuanto a que sobre ellas
van montados los enganches que sirven de unién entre ala y winglet.

3.3.2. Estructura externa

La estructura externa estd compuesta Unicamente por el revestimiento, que son un
conjunto de ldminas unidas entre si tal que forman la piel del winglet. El espesor de estas
laminas suele ser pequefo, en torno a 3 mm de chapa. Su elevado efecto rigidizador a
flexiéon y traccidon hace que sea un parte estructural muy importante. A compresién puede
presentar pandeos locales que son retenidos, en su gran mayoria, por la estructura interna.
La forma de su seccién siempre sigue el perfil aerodindmico de la costilla que en este caso,
como ya se ha dicho, es el B737D-BAC442 cuyas caracteristicas son:

» Maximo espesor 10.8 % situado a un 40 % de la cuerda.

» Maxima curvatura 1.6 % situada a un 20 % de la cuerda.

Boeing 737 Airfoil Sections

01T

T ==
1.0

E737A - BAC443 - Root airfoil
oA E727E - BACASD - Midspan airfai

BYaTD - BACAAZ - Outhoard airfoil

Figura 3.7: Perfiles aerodinamicos utilizados a lo largo del ala de un B737.
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En la Figura 3.7 se pueden ver los diferentes perfiles que monta el ala de un B737 a
lo largo de su envergadura. En color azul aparece el perfil de la parte mas exterior del ala
que coincide por tanto con el perfil que monta el winglet.

En el Capitulo 2 Seccion 2.2 se han dado una serie de parametros que hay que tener en
cuenta a la hora de disenar la estructura externa de un blended winglet. Su valores exactos
son muy dificiles de obtener, sin embargo algunos de ellos son bastante faciles de estimar
ya que la mayorfa son angulos que se pueden medir sobre cualquier imagen de la pieza.
Este es el procedimiento que se ha seguido para obtener un valor razonable de todos estos
angulos. El resto de parametros han sido encontrados en la bibliografia. En la Tabla 3.4 se
dan los valores de los parametros de disefio del blended winglet de un B737-800.

Parametro Valor Unidades

Croot 1,25 m
Ctip 0,61 m
Altura 2,44 m
Aby, 1,05 m
Cant angle 11,08 ©
Flecha LE 24,7 o
Flecha TE 10,9 °
Curvatura 78,13 o
Toe angle 0 °

Tabla 3.4: Pardmetros de disefio del blended winglet.

3.4. Materiales

Los materiales utilizados varian segtn la funcién estructural de cada pieza. No obstante,
todos ellos comparten la caracteristica de baja densidad. En la Figura 3.3 se indica el
material con el que estan fabricadas cada una de las piezas que intervienen en la estructura
del blended winglet. Como se puede observar la mayoria de los elementos estan fabricados
en aluminio ya que es un metal de elevada tenacidad que presenta una buena relaciéon
resistencia/peso. Sin embargo, en la realidad no se utiliza este material por si s6lo sino
aleaciones de él. En particular, en el campo de la ingeniera aeroespacial se utiliza mucho la
aleacion AA7075-T6 porque presenta unas excelentes propiedades mecanicas. Esta aleacion
se envejece artificialmente (T6) y estd compuesta por un 87.1% de Al, 6 % de Zn, 2.9% de
Mg, 2% Cu, etc. Sus propiedades mecénicas se recogen en la Tabla 3.5.

21



CAPITULO 3. Preparacién del modelo

Parametro Valor Unidades

Densidad (p) 2810  kg/m?

Tension ultima de rotura (o) 572 MPa

Tension de fluencia (oy) 503 MPa

Modulo de elasticidad (E) 71,7 GPa
Coeficiente de Poisson (v) 0,33 -

Modulo de rigidez a cortadura (G) 26,9 GPa
Elongacion en rotura 11% -

Tabla 3.5: Propiedades mecénicas AA7T075-T6.

Sin embargo no todas las piezas estan hechas con aluminio. En los ultimos anos los
materiales compuestos, en particular la fibra de carbono, le han robado la mayor parte del
protagonismo debido a su ultra baja densidad y a su resistencia mecéanica. Ejemplo de ello
son los A350 XWB!, B777 o B787, cuyas estructuras estan hechas en mas de un 50 % de
material compuesto. Y como es obvio, no sélo el campo de la ingenierfa aeroespacial se ha
aprovechado de estos avances. Sectores como el del automovilismo o el ciclismo también
emplean hoy en dia materiales compuestos en sus fabricaciones. Por ejemplo, una de las
partes mas criticas de un férmula 1 son las suspensiones delanteras y traseras, cuyos com-
ponentes principales son los trapecios o triangulos. Estos se fabrican con un perfil hueco de
fibra de carbono debido a su alta resistencia y a su baja densidad. En un blended winglet
la dnica parte que se fabrica con material compuesto son los largueros.

Para el analisis estructural se utilizara, a modo de simplificacién, el AA7075-T6 como
material de todas las piezas que intervienen en la estructura. A priori, esta simplificacién
no alejard mucho el resultado de la realidad. Cabe destacar que la masa del blended winglet
de un B737-800 es de muingier = 85 kg.

3.5. Modelado del blended winglet

En esta seccién se abordard el modelado de la estructura del blended winglet izquier-
do de un B737-800. El objetivo es crear una estructura tridimensional con la informacién
proporcionada por la Tabla 3.4 y por la Figura 3.3. Para ello se utilizara el programa de
diseno SolidWorks 2015, perteneciente a la compania Dassault Systémes.

2. 2
DASSAULT
2S SOLIDWORKS 2 si<SieMes
Figura 3.8: Logos del software de diseno (izq) y de la compania a la que pertenece (dcha).
SolidWorks es una herramienta de dibujo de piezas tridimensionales muy potente que

ofrece un gran abanico de opciones y detalles para plasmar las ideas del disenador. Tam-
bién ofrece la posibilidad de renderizar piezas, crear ensamblajes, planos, animaciones, etc.

'En el A350 XWB la descomposicién de materiales es: 52 % composite, 20 % Al, 14 % Ti, 7% acero y
7% otros.
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Ademas, es ampliamente utilizado en empresas ligadas a la ingenieria aeroespacial. No obs-
tante, la eleccién de este software se debe a que permite importar los puntos que definen
el perfil aerodindmico y operar con ellos de una manera sencilla. En este trabajo se ha
utilizado tnicamente como software de diseno geométrico y comprobacién de ensamblado.
Para llevar a cabo el proceso de disetio se han utilizado operaciones como bocetos 2D y 3D,
extrusiones, recubrimientos, importacién de puntos, ensamblajes, creaciéon de planos, etc.
No se detalla méas el proceso de disefio puesto que no es el objetivo principal de este trabajo.

En total se han modelado 7 piezas:

» Ultima costilla del ala (incluye la parte del acoplamiento ala-winglet correspondiente
al ala.)

= Costilla principal del winglet (incluye la parte del acoplamiento ala-winglet corres-
pondiente al winglet.)

» Estructura interna (formada fundamentalmente por los largueros)
» Pasador enganche inferior (x2)

= Tornillo enganche superior (x6)

= Revestimiento

» Ala (no se incluye en el analisis estructural pero si en el modelo aerodinédmico)

En las Figuras 3.9 y 3.10 se pueden ver las piezas que forman la estructura del winglet.
Para obtener una informacién y vision completa de todas las piezas se debe acudir al Anexo
I, donde se podran encontrar los planos acotados de las piezas con sus medidas reales.

Figura 3.9: Revestimiento del blended winglet (izq). Union ala-winglet correspondiente al
ala (dcha).

23



CAPITULO 3. Preparacién del modelo

Figura 3.10: Estructura interna ensamblada a la costilla del winglet.

3.6. Calculo de cargas

En esta seccién se calcularan las cargas a las que estd sometido el winglet en dos
situaciones distintas de vuelo reales. Al estar trabajando con un avién comercial habri que
limitarse a estudiar las maniobras tipicas de estos que, a diferencia de un avién militar,
son bastante reducidas. Como ya se ha comentado en la introducciéon de este capitulo, la
carga total se divide en dos: carga inercial debida a la trayectoria y carga aerodinidmica.
Su estudio se hard por separado en las siguientes dos subsecciones.

3.6.1. Calculo de cargas inerciales

FEl objetivo de este apartado es crear y simular dos situaciones de vuelo reales que
generen cargas inerciales debidas a la trayectoria en el winglet. Para ello se hara uso de las
ecuaciones generales completas de la dindmica de vuelo del movimiento de un avién rigido
[3], también llamadas ecuaciones de Bryan de la mecénica de vuelo.

Para cargar inercialmente el winglet se han pensado dos trayectorias distintas basadas
en la dindmica lateral-direccional, es decir, maniobras que generen un desplazamiento en el
eje Yy (véase Figura 3.11). El hecho de que se analicen maniobras laterales-direccionales se
debe a que se pretende estudiar la respuesta de la estructura del winglet ante situaciones
distintas a la habitual del vuelo en crucero, que tnicamente produce aceleraciéon de 1 g en
el eje 7.

La primera simulacién consiste en evitar una supuesta colisién de frente con otro avion.
Para ello, en [4] viene recogido: “3.2.2.2 Aproximacion de frente. Cuando dos aeronaves se
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aprozimen de frente, o casi de frente, y haya peligro de colision, ambas aeronaves alterardn
su rumbo hacia la derecha.”. Por tanto, la primera simulacién, llamada a partir ahora tra-
yectoria 1, consistird en un viraje a derechas de la aeronave hasta alcanzar la distancia de
seguridad. Esta distancia de seguridad es, segin MAC (modelo de riesgo de colision) la que
ocupa el volumen de un cilindro de didmetro D = 5 millas (8,05 km) y altura H = 1000
pies. Resumiendo, para evitar la colisién, el avién tendrd que realizar un giro a derechas
hasta dejar una distancia minima de 2,5 millas (4,02 km) en el momento en que ambos
aviones se sittien en paralelo.

La segunda simulacién, llamada trayectoria 2, consiste en interceptar un NDB? después
de que una réafaga de 15 m/s en la direccion positiva del eje Y} (vease Figura 3.11) aparte
el avion de su trayectoria original. Segun [5], una rafaga de estas caracteristicas tiene una
probabilidad muy baja de encontrarse. No obstante, puesto que el objetivo del analisis
estructural es forzar la estructura del winglet para ver como responde esta, tomaremos la
situacién como valida a pesar de ser un caso extremo.

Descripcion de la mecanica de vuelo empleada

A continuaciéon se muestran las 12 ecuaciones de Bryan de la mecanica de vuelo con
un modelo matematico lineal para las fuerzas y momentos aerodindmicos. Mediante su
integracion se obtiene la ley temporal de las 12 variables fundamentales. Para facilitar la
comprensiéon se adjunta la Figura 3.11 donde se puede observar el sistema de referencia
utilizado y las fuerzas y momentos que actiian sobre cada eje. Para seguir el procedimiento
completo se recomienda al lector acudir al Anexo II.

» Ecuaciones de las fuerzas:

av

G V) =
:T+§pSV2( CD+a(CLya+CLs, 6.+ CL (2V)+CL (2‘})))—mg sin(0)
(3.1)
d
(ﬁl+V(r—pa+£))—
= —pSV2(CY;s, 6p+CY, B+CY(bp)+CY(bT)+CY(bB))+ (6) sin(¢)
= 20 SrOR Jéj oV 2V 55y mg cos(0) sin
(3.2)
dav da
el V0 g+ 9% =
= —ipSV (CLoa+CLs, 6.+CL (2V)+CL (2v)+aCD)+mg cos(0) cos(¢)

(3.3)

2Un NDB (Non Directional Beacon) es un radiotransmisor de baja frecuencia cuya funcién es servir de
punto fijo en una ruta como ayuda a la navegacion.
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+v = Yel.
P v el. Lateral
4+ = 5§
(Unidos rigidamente al avion) 7 Seeforee
¥
/ +8 = Pitch Angle (B=q)

/ () +M = Pitch Moment

+4 = Roll Angle ($=p)
+L = Roll Moment

QR

[ *u = Forward
Yel,

+X = Axial \
Force

T (2) FUERZAS:
AN < 0 ) EJE X {Axial)
—— FIE Y (Laicral)
EJE Z (Normal)

l 1 (3) MOMENTOS:

| [ aM; < 0, FJE X: Alabeo (1)
.- EJE Y: Cabecco (M)

5] TIE Z:(Guinada) (N)

a

R

Yo AraTe (5T VELOCIDADES LINEALES:

L {u, v, wl, segim gges (X, Y, Z}
'"Tﬁ"'-'"v\i'-sfﬁﬁ-a'i VELOCIDADES ANGULARES:
T e {p, 4. 1}, segin ejes (X, Y, 7}
Force

DESPLAZAMIENTOS ANGULARES DE LAS
SUPERFICIES DE CONTROL: 84 8y, dp

Figura 3.11: Sistema de referencia y notacién utilizados para calcular las cargas inerciales.

= Ecuaciones de las aceleraciones angulares con expresiones lineales para los momentos:

dp Izz Ixz Ixz(Izm - Iyy + Izz) Izz(Iyy - Izz) - Ixz2
—=—"L+—/F—N 4
a - AT ANt A P+t A re  (34)
dq M Izz - wa Iwz 2 2
=— 4+ ——pr+—(r"—p°) (3.5)
dt Iyy Iyy Iyy
dT Ixac Iwz Ixz(Ia:m - Iyy) + I2 Iacz(I - Iz:v - Izz)
—=—"—N+—"L i L 3.6
i~ AT art A pa+t A re. (36)

donde A = (I.I.. — I2)) ~ cte y las expresiones de los momentos aerodinamicos
son:

L=3pSbV?(Cls, da+ Cls, 0r + Clg B+ Cly(58) + ClL.(55) + Cls(58))
M=13pScV?(CMy+ CMqa+ CMj, 5c + CMy(52) + CMs(53))
N =3pSbV?(CNs, 64+ CNsy+ CNg B+ Sr+ CNp(58) + CN.(55) + CN4(52))

= Relaciones entre las velocidades angulares y las derivadas temporales de los dngulos
de Euler:

p=¢—1sin(d) (3.7)
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q = 0 cos(¢) + 1 cos(0) sin(¢) (3.8)

r = ) cos(¢) cos(0) — O sin(¢) (3.9)

s Ecuaciones cinemaéticas de las velocidades lineales:

le—f = ucos() cos(f) + v(cos() sin(0) sin(¢p) — cos(¢p) sin(1)))

+ w(sin(@) cos(¢) cos(v)) + sin(¢) sin()) (3.10)

W — wwcos(8) sin(y) + v{cos(9) cos(y)) + sin(@) sin(y) sin(9)

+ w(—sin(¢) cos(¢) + cos(¢) sin(f) sin(yp)) (3.11)

% = usin(0) 4 v(cos(f) sin(¢)) + w(cos(#) cos(¢p)) (3.12)

Para poder integrar estas ecuaciones se debe elegir una ley temporal para los controles
dp,0R,04y dg. En este caso se han elegido leyes de control tipo pulso® para dr y §4 (Figuras
3.13 y 3.16) y el resto de controles se han dejado en su valor de ¢rim. De esta manera las ma-
niobras laterales-direccionales se realizan a velocidad constante en un plano practicamente
horizontal. Tras realizar la integracién se obtiene el valor de las 12 variables fundamenta-
les en funcién del tiempo: a(t), B(t), V(t),p(t), q(t),r(t),0(t), (1), ¥(t), x(t),y(t), z(t). Con
ellas ya se puede reconstruir la trayectoria y, siguiendo las instrucciones de [5], calcular las
aceleraciones, cuyas expresiones se muestran a continuaciéon.

zp =0+ quw—vr+gsin0) — (¢ +r)zp+(pg—rFyp+(pr+dzp  (3.13)

Qyp = 0+ 7 u—pw+ goos(0) sin(g) + (p g+ Frp — (0 +12)yp + (ar—p)zp  (3.14)

azp =1 +qu—qu—gcos(d) cos(d) + (rp—dJap + (rq+pyr — (P> +¢°)zp  (3.15)

Para hallar las aceleraciones inerciales que acttian sobre el winglet se debe escoger el punto
(xp,yp,zp) €l centro de gravedad de este, cuyo valor aproximado es: (—8,9, —17,9, —2) m.

3Una entrada tipo pulso equivale a un escalén positivo seguido de un escalén negativo aplicado con un
cierto retardo, que depende del ¢ o 1 deseados. Su funcién es la de cambiar el angulo de asiento lateral
(¢) o el angulo de guifiada (¢) una cierta cantidad limitada.
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Trayectoria 1. Resultados

La trayectoria de la primera simulacién se puede ver en la Figura 3.12. Como se puede
observar, el avién, después de ejecutar el giro para evitar la colisién y alcanzar la distancia
de seguridad, retoma su rumbo inicial de 0°. Como consecuencia de todo ello se producen
aceleraciones inerciales (Figura 3.14). Como anadido, en la Figura 3.13 se pueden ver los
valores que toman los angulos de alabeo y guinada como consecuencia de la variacion de
los controles.

Trayectoria del avion

E : : ' X (km)
0

Figura 3.12: Trayectoria 1.

Angulo de asiento longitudinal Rumbo
Variable () Variable (%)
40 60

| 0A 50 OA
- I ‘ ... . 15 — 6R oR

t(s)

Figura 3.13: Trayectoria 1. Variacién de los dangulos de alabeo (izq) y guiiada (dcha) como
consecuencia de la variacion de los controles.

En la Tabla 3.6 se expone un resumen de la trayectoria 1 con el tiempo de simulacion, el
instante* elegido para el analisis estructural y las aceleraciones en ese instante medidas en
g’s, es decir, aceleraciones adimensionalizadas con el valor de la aceleracién de la gravedad.

*Este instante ha sido elegido con la idea de obtener la mayor cantidad de g’s en los 3 ejes simultanea-
mente.
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Aceleraciones Eje X Aceleraciones Eje Y

gs xo (=)

03f
02
01p 050

LA/ A~ ———
50 100 150 200 \ t(s)

~01f 50 100 150 200

-02F -05¢+

-03f
-1.0kF

Aceleraciones Eje Z

05

t(s)

50 100 150 200

Figura 3.14: Trayectoria 1. Aceleraciones (en g’s) en el cdg del winglet.

Propiedad Valor Unidades

Tiempo de simulaciéon 240 s
Instante elegido 25,3 s
Az p 0,417 -
Ayp 1,243 -
azp 1,367 -

14 190 m/s
Altura de vuelo 7000 m

Tabla 3.6: Resumen de la trayectoria 1.

Trayectoria 2. Resultados

La trayectoria de la segunda simulacién se puede ver en la Figura 3.15. Como conse-
cuencia de la rafaga de 15 m/s en la direccion del eje Yj,+ el avion se aparta de su trayectoria
preestablecida, por lo que es necesario realizar una accién de control para interceptar el
NDB. Como consecuencia de todo ello se producen aceleraciones inerciales (Figura 3.17).
Como anadido, en la Figura 3.16 se pueden ver los valores que toman los dngulos de alabeo
y guifiada como consecuencia de la variaciéon de los controles.

En la Tabla 3.7 se expone un resumen de la trayectoria 2 con el tiempo de simulacién,
el instante elegido para el anélisis estructural y las aceleraciones en ese instante medidas
en g’s.
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Trayectoria del avion

y (km) NDB

68  ___—
0 5 10 15

Figura 3.15: Trayectoria 2.

Vanable (°) Variable (%)

— — Y
 — - OA & 00 0 & — OA
— ¢R - — ¢R

Figura 3.16: Trayectoria 2. Variacion de los angulos de alabeo (izq) y guinada (dcha) como
consecuencia de la variacion de los controles.

‘ Aceleraciones Eje X Aceleraciones Eje Y
gs xp (=) gsyp (<)
L t(s) 0.4
-0.02}F 03f
-0.04F
02}

=006

-0.08¢

01F
t(s)
v 20 40 60 80 100 120
=011

Aceleraciones Eje Z

=010

=012

u's zp ()

12}

08r

06

04r

Figura 3.17: Trayectoria 2. Aceleraciones (en g’s) en el cdg del winglet.
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Parametro Valor  Unidades

Tiempo de simulacién 120 s
Instante elegido 19 s

Qg p —0,0798 -

Ayp 0,597 -

azp 0,976 -

14 190 m/s
Altura de vuelo 7000 m

Tabla 3.7: Resumen de la trayectoria 2.

Analisis de resultados inerciales

Las aceleraciones mas importantes se dan en los ejes Y, y Z;, debido al efecto de la
fuerza centrifuga y el peso, respectivamente. Las aceleraciones sobre el eje Y} se traducen
en la flexion de los largueros, donde la parte mas exterior se tracciona y la mas interior
se comprime. Ademas, debido a que ambas maniobras incorporan movimiento de guifiada
se produce una aceleraciéon relativa sobre el eje X como consecuencia de que el centro de
gravedad del winglet se desplaza con respecto al centro de gravedad global. Estas acele-
raciones, aunque son pequenas, pueden producir esfuerzos de traccion en el acoplamiento
ala-winglet. En general la trayectoria 1 resulta méas cargada que la 2 ya que las maniobras
de control ejercidas para recuperar la trayectoria son de mayor amplitud. Por tanto, seran
las aceleraciones de la trayectoria 1, mostradas en la Tabla 3.6 las que participen en el
andlisis estructural. Por tltimo, conviene destacar que, como cabia esperar, los picos de
aceleraciones se dan en el momento de activacién de los controles.

3.6.2. Calculo de cargas aerodindmicas

El objetivo de este apartado es obtener las cargas aerodindmicas que se generan sobre
la superficie del winglet mediante un ensayo aerodindmico que permita obtener la distri-
bucién de presiones sobre la superficie de éste. En el Capitulo 2. Desarrollo tedrico se ha
concluido que un blended winglet bien disenado genera fuerzas aerodinamicas que mejoran
la eficiencia del conjunto ya que aumenta la sustentacidon en punta de ala y genera una
fuerza de traccién que ayuda a disminuir la resistencia inducida. Ademés, existe una fuerza
lateral que puede ser despreciada en el computo general puesto que se anula con la del otro
winglet en un vuelo nivelado, pero esto no puede hacerse asf cuando se trata de un ana-
lisis estructural. Por tanto, queda demostrada la importancia de las cargas de naturaleza
aerodindmica en el anélisis estructural.

Dada la complejidad del objeto de estudio y la de los fen6menos que ocurren a su
alrededor se ha decido realizar el modelo aerodindmico mediante métodos numéricos con
la ayuda del software ANSYS Fluent 14.5. Este software es una herramienta muy potente
en el campo de la Mecanica de Fluidos Computacional (CFD en sus siglas en inglés) y
es muy utilizado en la industrial aeroespacial porque permite llevar a cabo el estudio de
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aplicaciones de aerodindmica externa y aerodindmica interna.

Puesto que no se puede ensayar el winglet por si sélo porque no existe una condicién
de contorno real para la zona del encastre con el ala, se ha tenido que ensayar el conjunto
ala-winglet (Figura 3.18 (izq)) para poder aplicar la condicion de simetria en el encastre del
ala con el fuselaje. Esta manera de realizar el ensayo anula cualquier posibilidad de error
en el calculo de las cargas aerodindmicas y en su posterior exportacion a Abaqus puesto
que Fluent permite seleccionar ciertas superficies de los cuerpos y exportar la distribuciéon
de presiones en tnicamente dichas superficies. Asi se hara para las paredes que forman el
revestimiento del blended winglet. Ademas se ha decidido realizar el analisis aerodinamico
del ala por si sola (Figura 3.18 (dcha)) para poder observar los efectos del blended winglet
a nivel global.

Conviene destacar que el analisis aerodindmico no se realizara con los valores de actitud
del aviéon en el instante elegido de la trayectoria 1, sino que a modo de simplificacién se
haran nulos los angulos de cabeceo, guifiada y alabeo. Ademas, se despreciara el valor de 3
en la simulacién para poder aplicar la condicién de simetria en la raiz del ala. Sin embargo
si se respetarén la velocidad, la altura de vuelo y el dngulo de ataque en dicho instante.

Figura 3.18: Imagen del ensamblaje ala-winglet (izq) y so6lo ala (dcha).

El procedimiento a seguir en el andlisis aerodindmico se va a describir de una forma
breve puesto que no es objetivo prioritario de este trabajo y se llevara a cabo segtn los
diferentes modulos de la opcion Fluid Flow (Fluent) del Workbench.

Médulo Geometry

En este médulo se importa el objeto de estudio en formato .IGS y se procede a crear
el dominio del flujo (flow domain en inglés®) asi como la geometria de influencia (Body of
Influence), que servird para crear un refinamiento local de la malla en la zona cercana al
cuerpo. Esta tltima accién nos ahorra la necesidad de descomponer la geometria de estudio
en subregiones méas complejas, aunque esto también se podria hacer en zonas cercanas al
TE y LE debido a que ahi el comportamiento del flujo se ve mas alterado. En este caso

5Se dan algunas traducciones al inglés para que el lector pueda identificar estas opciones en el software,
ya que éste no se encuentra disponible en espaiiol.
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nos servird con refinar la malla por igual en las proximidades al cuerpo.

El dominio del flujo se extiende una longitud del cuerpo en la raiz del ala (¢qoot = 5,51
m) aguas arriba y cinco aguas abajo en direccion axial, dos veces en la direccion de la en-
vergadura y dos veces en la direccion vertical. Las superficies exteriores (lejos del cuerpo,
sin perturbar) se han elegido de forma rectangular por simplicidad. El dominio del flujo
serd el mismo para ambas simulaciones (ala-winglet y sélo ala).

En cuanto al Body of Influence, su geometria se hard de manera diferente segin la
simulaciéon. En la Figura 3.19 se pueden ver el utilizado para la simulacion ala-winglet.
Para profundizar en la creaciéon de estos cuerpos se recomienda al lector que acuda a los
archivos adjuntos de ANSY'S donde podra ver todas las medidas y las operaciones utilizadas
para la creaciéon de estos cuerpos.

Figura 3.19: Flow domain y body of influence de la simulacién ala-winglet.

Mo6édulo Mesh

En este médulo se realiza el mallado del dominio. Este es uno de los pasos mas im-
portantes en el estudio aerodinamico de cualquier cuerpo ya que de él depende la calidad
de los resultados obtenidos. ANSYS Fluent 14.5 permite comprobar la calidad de la malla
mediante la opcién Info-> Quality.

Los pasos a seguir son: mallado del volumen de control (con la opcion Body of Influence)
y de las caras del objeto, con elementos triangulares tipo S3R, que se ajustan mejor a la
geometria de un cuerpo complejo, y, por ultimo, creacidon de un Inflation Layer que permita
capturar los gradientes de velocidad normales a la pared (superficies del ala y winglet) con
un ntmero minimo de elementos. En la Figura 3.20 se puede ver el mallado del dominio
computacional. Se observa como el tamano de la malla es menor en las areas mas cercanas
al objeto de estudio. Esta técnica es habitual puesto que las escalas turbulentas que se
dan en las capas limite o en las estelas de flujo desprendido son menores que las escalas
de los fenémenos que se dan en el seno del fluido, por lo tanto es necesario utilizar una
resolucién mayor para capturarlos con la misma precisién. Una vez generada la malla se
han de nombrar las distintas superficies del volumen de control y de la superficie de los
cuerpos para su correspondiente identificacién en el médulo Fluent. Este nombramiento es
fundamental para las paredes que forman el revestimiento del blended winglet puesto que
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de esta manera, una vez realizado el andlisis, se podra importar la distribucion de presiones
a Abaqus en tnicamente dichas paredes.

Figura 3.20: Mallado.

Moédulo Fluent

Previamente a la explicacién de este médulo es necesario detallar el sistema de refe-
rencia que utiliza ANSYS Fluent, que es ligeramente diferente al sistema de ejes cuerpo
utilizado para hallar las aceleraciones inerciales. El eje Xp (el subindice denota Fluent)
esta dirigido en el mismo sentido y direccién que el flujo no perturbado. El eje Yr es el eje
vertical y esta dirigido hacia arriba. El eje Zr es perpendicular a Xp y Y.

Figura 3.21: Sistema de referencia Fluent.

Los pasos a seguir en el entorno de Fluent se haran segin las instrucciones de [7]. Los
datos que se van a utilizar se recogen en la Tabla 3.8. Al igual que Abaqus, ANSYS Fluent
también divide el anélisis en 3 grandes bloques: preproceso, solucién y postproceso.
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Parametro Valor Unidades
Altura 7000 m
Densidad 0,589 kg/m?3
Velocidad de vuelo 190 m/s
Mach 0,608 -
Angulo de ataque 2,5 ©
Presion estética 41037,85 Pa
Presion total 52687,51 Pa
Temperatura estatica 246,63 K
Temperatura total 264,88 K

Tabla 3.8: Parametros de ambas simulaciones en Fluent.

Figura 3.22: Mallado en dominio Fluent y sistema de referencia Fluent.

Los pasos a seguir en el pre-proceso son: ajuste de la forma de resolver las ecuaciones
con la opcion “Pressured-Based”, que es la opciéon mas rapida; seleccion de la ecuacion de
la energia, seleccion del modelo de turbulencia k — €% con todas las constantes estable-
cidas por defecto, creacion de un fluido de trabajo tipo air con la opcién ideal-gas para
“Density” y la opcion sutherland para “Viscosity” y en la opcion “Operating Pressure (pas-
cal)” insertar el valor 0; en las pestanas de las condiciones de contorno se comprueba el
tipo de condicién y se asocian valores numéricos a cada una de estas condiciones (Figuras
3.23, 3.24 y 3.25). La condicion de contorno para la superficie del cuerpo es wall, la de la
zona del encastre ala-fuselaje symmetry, la de la seccion de entrada pressure inlet, la de
la seccién de salida pressure outlet v la de las zonas de flujo no perturbado pressure far field.

En el moédulo solucién se selecciona la opcion SIMPLE en la pestana “Scheme” ya
que es el esquema mas extendido para la resolucién de casos estacionarios. En el cuadro
“Spatial Discretization”, donde se establece la forma de discretizar las ecuaciones y deriva-
das, se selecciona Green-Gauss Node-Based, que es un método recomendado para mallas

5Se ha empleado este modelo de turbulencia de 2 ecuaciones puesto que es el mas utilizado en la
literatura.
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Zone Name Zone Name
inlet inlet
Momentum Thermal Radiation Species DPM Multiphase Potential Momentum Thermal DPM M ups
Reference Frame| Absolute Total Temperature (k) 264.88 constant hd
Gauge Total Pressure (pascal) 52687.5 constant
Supersonic/Initial Gauge Pressure (pascal) 41037.8 constant
Direction Spedification Method | Direction Vector
Coordinate System Cartesian (X, Y, Z)
X¥-Component of Flow Direction 0.995 constant
Y-Component of Flow Direction | 0.09897 constant
Z-Component of Flow Direction 0 constant
Turbulence
Spedification Method K and Epsilon
Turbulent Kinetic Eneray (m2/s2) 1 constant
Turbulent Dissipation Rate (m2/s3) 1 constant
ok | | cancel  Help || | cancel | | Hep
. . ., .
Figura 3.23: Condiciones de contorno en la seccion de entrada (inlet).
Zone Name Zone Name
outlet outlet
Momentum | Thermal | Radistion Speces | DPM | Mul | Momentum | Thermal | Radiatio Spedes | DPM | Muli Potentil ups
Backflow Total Temperature (k) 264.88 constant hd

Backflow Reference Frame| Absolute
Gauge Pressure (pascal) 41037.8 constant
Backflow Direction Specification Method | Normal to Boundary
D Radial Equilbrium Pressure Distribution
D Average Pressure Specification
D Target Mass Flow Rate

Turbulence
Spedfication Method K and Epsion
Backflow Turbulent Kinetic Energy (m2/s2) 1 constant
Backflow Turbulent Dissipation Rate (m2/s3) 1 constant
OK| | Cancel  Help OK | | Cancel  Help
Figura 3.24: Condiciones de contorno en la seccion de salida (outlet).
Zone Name Zone Name
far_side far_side
Momentum Thermal Radiation Species ups DEM Momentum Thermal Radiation Species uDs DPM
Gauge Pressure (pascal) 41037.8 constant: Temperature (k) 246.634 constant i
Mach Number| 0.608364 constant
Coordinate Systemn Cartesian (X, Y, Z)
¥-Component of Flow Direction | 0.995 constant
Y-Component of Flow Direction | 0.09897 constant
Z-Component of Flow Direction | 0 constant
Turbulence
Specification Method K and Epsion
Turbulent Kinetic Energy (m2/s2) 1 constant
Turbulent Dissipation Rate (m2/s3) 1 constant

0K | | Cancel | Help

DK! Cancel | Help

Figura 3.25: Condiciones de contorno del flujo no perturbado (far side).

no estructuradas con elementos tetraédricos, que se adaptan mejor a una geometria com-
plicada, como es el caso. En la pestafia de monitorizacién de la solucién se establecera
el criterio de convergencia. Se considerard que la solucién ha convergido cuando los resi-
duos sean inferiores a 1075, Aunque los residuos decaigan por debajo del nivel establecido
puede suceder que los calculos no hayan convergido todavia. FEsto se comprueba monito-
rizando cualquier otra variable en algin punto del dominio. Una préctica muy extendida
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en el campo del CFD es comprobar el flujo mésico entre la entrada y la salida, que tiene
que ser nulo por la conservacién de la masa. Para ello, en el desplegable “Report Type”
se selecciona Mass Flow Rate y en el cuadro “Surfaces” las secciones: inlet, outlet y far side.

0 100 200 300 400 500 G00 7o
lterations

Figura 3.26: Residuos de la operacion.

En el médulo post-proceso se obtienen los resultados del estudio. En este caso interesa
obtener la distribucion de presiones sobre la superficie del blended winglet. Previamente
a esto se debe comprobar que la solucion es correcta. Para ello se puede pedir a ANSYS
Fluent que muestre el valor del flujo masico entre la entrada y la salida que, como ya se
ha dicho, debe ser 0 por conservacién de la masa. En el caso de la simulacién ala-winglet
el resultado es Mass Flow Rate = 0,0000305175 (kg/s), por lo que, a priori, el anéalisis
ha sido satisfactorio. Para obtener la distribucién de presiones sobre el blended winglet se
debe elegir en la pestania “Contours” la opciéon “Pressure” y “Total Pressure”. Los resultados
obtenidos se pueden estudiar mediante mapas coloreados tal como muestran las Figuras
3.27 y 3.28, donde las unidades de presién son Pa.

Eeh

& 4876+04

4.76e+04

4.70e+04 e
4 Fdo+04 4. 70e+04
4.500+04 4 Bde+04
4 E0me04 4 580+04
4'459+u4 4 52e+04

: 4.46e+04 T

Contours of Total Pressure {pascal) Cantaurs of Total Pressure (pascal

Figura 3.27: Distribucion de presiones sobre la superficie del winglet en extrados (izq) e
intrados (dcha).
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4 82e+04
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Figura 3.28: Distribucién de presiones sobre el conjunto ala-winglet.

Para poder analizar el rendimiento del blended winglet a nivel global, en la Tabla 3.9 se
muestran los resultados de sustentacién, resistencia y eficiencia aerodinamica del modelo
ala-winglet v del modelo sélo ala. Como se puede observar la adicion del winglet provoca
un aumento de la sustentacion. Esto parece logico puesto que en el Capitulo 2. Desarrollo
teorico se vio como uno de los objetivos de un winglet es aumentar la sustentacién en punta
de ala. Sin embargo este no es el motivo mas importante. La reduccion de la resistencia
total en un 8,02 % es el motivo principal por el que equipar una aeronave con un blended
winglet. Todo ello conduce a un aumento del 11,8 % en la eficiencia aerodindmica. Para un
B737-800 en crucero, el aumento de la eficiencia es del 21,4 %, pasando de 14 a 17 puntos.
La diferencia entre estas dos mejoras de la eficiencia es debida a que en este caso no se
esté llevando a cabo el ensayo en las condiciones de crucero de un B737-800, que son las
condiciones 6ptimas de vuelo en las cuales se obtiene el mayor rendimiento aerodindmico.
Cabe destacar que los valores que aparecen en la Tabla 3.9 son los debidos a una sola ala,
v no a todo el conjunto sustentador de un B737-800.

L (N) D(N) | EA()
Modelo ala-winglet | 235144,39 | 16313,75 | 14,41
Modelo sélo ala 224117,55 | 17621,34 | 12,72

Tabla 3.9: Comparacién de sustentacion, resistencia y eficiencia aerodinamica entre los dos
modelos.

Adicionalmente se adjunta la Tabla 3.10 donde se pueden ver las componentes de la
resultante que actta sobre el conjunto ala-winglet en los ejes que utiliza Fluent. Esto se
da principalmente para demostrar como el blended winglet introduce una componente de
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traccion en la direccion del empuje (direccion X).

Fe (N) | Fy (N) F; (N)
Modelo ala-winglet | 6041,37 | 235632,18 | —95605,25
Modelo sélo ala 7828,70 | 224672,87 | —87584,98

Tabla 3.10: Resultados modelo aerodinamico.

Analisis de resultados aerodinamicos

De los resultados obtenidos se puede deducir que las cargas aerodindmicas produciran
la flexion del revestimiento y, con ello, de los largueros, donde la parte mas exterior trac-
cionard mientras que la més interior comprimira. Ademas, provocaran la compresion de los
enganches superiores, donde las caras que hospedan los agujeros para los tornillos tenderan
a juntarse, y la traccion de los enganches inferiores, donde las asas tenderdn a separarse
forzando asi a los pasadores a trabajar bajo cargas de cortadura. Por otro lado, el aumento
de sustentacién provocard tensiones en el acoplamiento ala-winglet que generen esfuerzos
de cortadura en los tornillos del enganche superior asi como de los pasadores del enganche
inferior. Por ultimo, aunque no es objetivo de este estudio, el incremento de sustentaciéon
en el winglet aumentara el momento flector en el encastre del ala con el fuselaje.

Exportacion de las cargas aerodindmicas de Fluent a Abaqus

En la Figura 3.29 se muestra la ventana de ANSYS Fluent que permite exportar las
cargas a Abaqus.

‘ Export L} %
File Type = Surfaces s = g
aBAQUS v | R N |5t e ~ 1|
Analysi far_side Pre e fRicent {
ey inlet
(®) Structural interior-solid
O Thermal near_side

- outlet

Structural Loads wall-solid
DForce
[ pressure
DTemperature

v

Write... Close Help

Figura 3.29: Proceso de exportacién de las cargas aerodindmicas.

Como ya ha sido explicado, se han calculado y modelado las cargas aerodindmicas
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mediante la distribucién de presiones existente a lo largo de la superficie del winglet. Esta
distribuciéon de presiones puede ser facilmente exportada a Abaqus mediante un archivo
NP, que viene codificado con el lenguaje de programacion FORTRAN. El proceso de
exportacion se inicia dentro de ANSYS Fluent mediante la ruta File—>Export—>Solution
Data y se continua seleccionando el programa al cual se pretenden transferir las cargas, en
este caso Abaqus, y el tipo de carga que se pretende transferir, en este caso presiones. Por
dltimo se debe seleccionar la superficie sobre la cual se pretende exportar la distribucién
de presiones, en este caso la superficie blended winglet previamente creada en el modulo
Mesh. De esta manera el propio ANSYS Fluent crea un modelo valido para Abaqus en el
cual codifica la situacion de los nodos y de los elementos de la malla creada, y la presion
a la que esta sometido cada elemento. De la misma manera también introduce el material
de la pieza asi como el espesor de esta. Estos datos tendrian que ser modificados dentro de
Abaqus/CAE ya que, como no han sido utilizados por ANSYS Fluent, el programa asume
un valor arbitrario. La principal desventaja de este proceso es que obliga a trabajar al
usuario en Abaqus con una orphan mesh, que es una malla que no tiene asociada geometria
a ella y que no puede ser modificada. Por lo tanto se trabajard en Abaqus con la orphan
mesh asociada a la geometria del revestimiento, que ha sido creada con elementos S3R.

3.6.3. Cargas totales

Las cargas totales seran las debidas a la suma de las de naturaleza inercial y naturaleza
aerodindmica. Sin embargo esta suma no se puede realizar como tal ya que ambas cargas
han sido calculadas de manera diferente, dando lugar a cargas por unidad de volumen en las
de naturaleza inercial y cargas por unidad de superficie en las de naturaleza aerodindmica.
Sera el propio Abaqus el que tenga la potestad de introducir ambas cargas en el ensayo
simultdneamente.
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4.1. Introduccion

En este capitulo se explicardn los distintos pasos de los cuales consta el andlisis es-
tructural y se daran las conclusiones oportunas en cuanto a tensiones, desplazamientos y
reacciones. El procedimiento utilizado estaré basado en el Método de los Elementos Finitos
(MEF) [8] cuya aparicién se fecha en 1950 y cuya utilizacién estaba pensada para el mo-
delado 3D de aeronaves pertenecientes a la compania Boeing. Este es un método numérico
utilizado para resolver sistemas de ecuaciones diferenciales que generalmente, para un caso
real, no tienen solucién analitica. Por tanto, para resolverlos se utilizan métodos aproxi-
mados basados en la minimizacién de la energfa potencial total del sistema. Debido a su
versatilidad se puede aplicar a multitud de problemas de fisica y de ingenieria. Entre ellos
destaca el analisis estructural ya que se pueden analizar problemas lineales y no lineales de
materiales isétropos o anisétropos en 2D o 3D, problemas estaticos, dindmicos o de con-
tacto, asi como la inestabilidad estructural por pandeo. Para poder hacer uso eficiente de
este método se requiere de un software externo capaz de realizar las operaciones necesarias
para solucionar el sistema de ecuaciones. En este caso se hara uso del coédigo de elementos
finitos Abaqus en su versiéon 6.14, que serd detallado en secciones posteriores.

Como todo codigo de elementos finitos, Abaqus diferencia sus operaciones en tres gran-
des bloques: preproceso, solucién y postproceso. Estos grandes bloques estdn a su vez
subdivididos en diferentes modulos que se detallardn en secciones posteriores.

= Preproceso: en este bloque se introducen las condiciones en las que se va a realizar el
ensayo en cuanto a geometria, dimensiones, propiedades de los materiales utilizados,
cargas, restricciones, eleccion del tipo de elemento (mallado), algoritmos de resolucion
y opciones de visualizacion en el postproceso. Es uno de los bloques més importantes
en cuanto a actuacion del usuario se refiere ya que de él depende que los resultados
obtenidos satisfagan o no al usuario y se alejen o no de la realidad. En este caso la
definicién de la geometria y modelado 3D de la estructura se ha realizado mediante
un software externo por ser mas potente y comodo que el que incorpora Abaqus en
el moédulo Part.

= Solucién: esta es la etapa en que el software implementa las operaciones de resolu-
cién del sistema algebraico de ecuaciones. Estas operaciones estdn basadas en mé-
todos matematicos como la eliminacién de Gauss, la factorizacién de Choleski o el
método iterativo de Newton-Raphson. La rapidez con la que se realiza depende de
la capacidad de la CPU del ordenador. Como resultado de esta etapa se obtienen
los desplazamientos en los nodos y las fuerzas de reaccién para aquellos grados de
libertad restringidos.

= Postproceso: constituye la tltima etapa del MEF y en ella se dan las soluciones en
cuanto a tensiones y deformaciones obtenidas a través del campo de desplazamientos
hallado previamente. Abaqus ofrece una forma particularmente intuitiva de analizar
estos resultados por medio de mapas coloreados.
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Una vez obtenidos los resultados conviene hacer un juicio de los mismos e investigar su
validez en base a ensayos tedricos o experimentales.

En este trabajo se utilizaré el MEF para realizar un analisis estructural de un problema
estatico y no lineal, por lo que habra que incluir condiciones de plasticidad del material.
El hecho de que sea no lineal se debe a que, a priori, no se conoce si la estructura adquirira
grandes desplazamientos debido a las grandes cargas a las que estd sometido. Sin embargo,
que esté sometido a grandes cargas no es motivo suficiente como para directamente plan-
tear un anélisis no lineal. Por tanto, en este caso, el tnico motivo por el que considerar
la no linealidad es un planteamiento (inicial) conservador. Este planteamiento podré ser
modificado en simulaciones posteriores si el software detecta que el comportamiento es
lineal, lo que permitird ahorrar recursos computacionales. Ademés, con objeto de obtener
un comportamiento isdétropo en toda la estructura se utilizaréd la aleaciéon de aluminio y
zinc AAT7075-T6 (ya descrita en el Capitulo 3 Seccion 3.4) como material para todas las
piezas que participan en el ensayo.

4.2. Procedimiento operativo en Abaqus

FEn esta seccién se pretende detallar el procedimiento operativo a seguir en cualquier
analisis estructural que se haga mediante el codigo de elementos finitos Abaqus. Con objeto
de ejemplificar cada paso se aplicard el procedimiento al caso del blended winglet.

El software Abaqus es un conjunto de herramientas de simulacion que aplica el Método
de los Elementos Finitos para resolver problemas lineales y no lineales en un rango amplio
de campos como son el estructural, el térmico, el actstico o el eléctrico/magnético. Incluye
varios paquetes de trabajo:

» Abaqus/Standard, programa general de elementos finitos que resuelve las ecuacio-
nes de forma implicita. Se utiliza para problemas estaticos o dindmicos de bajas
velocidades.

» Abaqus/Explicit, se utiliza, sobretodo, en problemas dinamicos de altas velocidades
para resolver mediante el MEF las ecuaciones de forma explicita.

» Abaqus/CFD, programa encargado de la Mecéanica de Fluidos Computacional.

» Abaqus/CAE, médulo interactivo principal utilizado para crear modelos de elementos
finitos, realizar andlisis y evaluar los resultados obtenidos.

» Abaqus/Viewer, subparte de Abaqus/CAE que contiene sblo las capacidades del
postproceso dedicadas a visulizar los resultados.

En este trabajo se utilizaran anicamente Abaqus/CAE como interfaz grafica y modulo
de postproceso y Abaqus/Standard como método de resolver las ecuaciones. A continua-
cion se detallan los distintos modulos de Abaqus/CAE pertenecientes, en su gran mayoria,
al bloque preproceso, en los cuales se van a introducir las condiciones en las que se va a
llevar el ensayo, los materiales que se van a utilizar, las cargas a las que se va a someter la
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estructura, las restricciones entre las diferentes piezas y las opciones que se van a visualizar.

Previamente al analisis estructural conviene comprobar que el modelado es correcto y
que todas las piezas encajan perfectamente entre si. Esto se puede hacer mediante Solid-
Works creando un “Ensamblaje” y agregando todas las piezas a éste respetando siempre la
ubicacién de cada una de ellas en el ensamblado. Para ello se deben utilizar restricciones
de paralelismo, perpendicularidad, coaxialidad, coincidencia, etc, que permitiran mantener
la posicién relativa de las diferentes piezas. Una vez comprobado ya se puede exportar la
geometria a Abaqus/CAE. Conviene destacar que la geometria ha sido disenada en mili-
metros por lo que su importacién a Abaqus se hard en la mismas unidades. Esto obliga
al usuario a trabajar con el sistema SI (mm) que se muestra en la tercera columna de la
Figura 4.1 ya que Abaqus no lleva integradas unidades y, por tanto, las unidades con las
que se trabaje deberan ser consistentes entre si.

\ Consistent units |
Quantity]] Sl SI(mm) [US Unit (ft)[US Unit (inch)
|
(Length | m | mm | & | in |
| Force | N | N [ bf | Iof |
ass g |tonne (10°kg)| SlUg Ibf s</in
EE Pkg)| Svg | bfs¥in |
(Tme | s | s | s | s |
| Stress [pa (\/m2)|MPa (Nmm2)|  bff2 | psi (Ibfiin?) |
\ Energy HJ (N x m) H mJ (1073 J) H ft Ibf H inlbf |
| Density | kg/m® || tonne/mm?® | slugi® | Ibfs%in? |

Figura 4.1: Tabla de los sistemas de unidades aceptados por ABAQUS.

Antes de empezar con el desarrollo de los distintos modulos que forman Abaqus/CAE
conviene explicar que el procedimiento operativo realizado para el caso del blended winglet
se iniciard importando el modelo (File—>Import—>Model) creado por ANSYS Fluent 14.5,
es decir, se importara el mallado del revestimiento del blended winglet con las condiciones
utilizadas en dicho modelo. Esto se hace asi para obtener directamente las fuerzas aerodi-
namicas que afectan al revestimiento, como ya se ha explicado anteriormente. Este modelo
contiene una orphan mesh con toda la informacién necesaria, a excepcion de las condiciones
de contorno, para lanzar el andlisis. Sin embargo, la mayoria de esta informaciéon ha sido im-
puesta por ANSYS Fluent en el proceso de exportacion de manera arbitraria ya que dicha
informacién no se utiliza en el modelo aerodinamico. Asi, como datos de partida tenemos
un modelo que contiene una malla (sin geometria asociada) que representa el revestimiento
del blended winglet, un material ficticio, un “Step” estatico general y, por supuesto, unas
cargas tipo “Mechanical” y “Pressure” asociadas a cada elemento de la orphan mesh. Para
realizar el anélisis correctamente se debera editar, y no borrar, las condiciones creadas por
ANSYS Fluent en cuanto a la orphan mesh e introducir la nueva informacion relativa a
las nuevas partes que se importen asi como las restricciones de posicién y movimiento del
modelo completo.
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4.2.1. Mobdulo Part

En este mo6dulo se definen las diferentes geometrias que van a formar parte del estu-
dio. Existen dos formas de obtener dichas geometrias. La primera es crearlas mediante el
paquete de disefio que incorpora el propio médulo Part mediante la opcién “Create Part”.
El problema de crear las partes de esta forma es que las opciones de dibujo son bastante
limitadas. Por este motivo, para crear una pieza de geometria compleja, como es el caso,
es recomendable utilizar un software mas potente de disefio y exportarlas directamente a
Abaqus mediante un archivo compatible tipo .IGS o .STEP. Esta segunda opcién es la
que se ha utilizado para importar a Abaqus, mediante un archivo tipo .STEP, las dife-
rentes piezas que componen la estructura del blended winglet. El proceso de importacién
se hace mediante la ruta File—>Import— >Part. Una vez hecho esto hay que marcar que
la pieza es 3D, deformable y que no se realizard escalado. Ademas, en piezas creadas por
mas de una extrusion, se recomienda seleccionar la opcién “Combine into single part” para
obtener la pieza de un bloque. Este proceso se realizara para las cinco piezas que forman
la estructura completa, dejando aparte el revestimiento que se importard a partir de su
orphan mesh. A pesar de que se hayan diseniado Unicamente seis piezas, en la estructura
completa participan muchas més, que son repeticiones del tornillo del enganche superior y
del pasador del enganche inferior. Para eso Abaqus/CAE incorpora la opcion en el modulo
Assembly de crear instancias (copias) de cada parte. Ademés, en este modulo se pueden
hacer particiones de las piezas lo que servird para obtener un mallado de mayor calidad.
En las Figuras 4.2, 4.3, 4.4, 4.5, 4.6 y 4.7 se muestran las piezas que participan en el en-
sayo acompanadas de una breve descripcién. Si se quiere obtener un visién completa se
recomienda al lector acudir al Anexo I donde se encontraran los planos acotados de cada
una de las piezas. Ademads, si se quiere profundizar en el proceso de disefio de las piezas
se puede acudir a los archivos SolidWorks de cada una de ellas donde se pueden ver los
comandos utilizados en el arbol de operaciones.

En la Figura 4.2 se muestra el pasador cuya funcién es mantener la unién de la parte
inferior de los enganches entrecruzando los salientes que se encuentran alternativamente
enfrentados. En la estructura participan 2 de estos, uno para la parte mas cercana al
LE y otro para la parte més cercana al TE. Cabe esperar que esta pieza esté sometida
ante todo a esfuerzos de cortadura provocados por la sustentacion que genera el winglet.
Su didmetro es de 14,1 mm y su longitud 186,42 mm. En la realidad van acompanados
de unas sujeciones en los extremos que mantienen la integridad del enganche en caso de
rotura en servicio. Estas sujeciones no han sido modeladas porque se entiende que no tienen
relevancia estructural.

Figura 4.2: Pasador que une las caras inferiores de los dos enganches.
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En la Figura 4.3 se muestra el tornillo que une las caras de ambos enganches supe-
riores. En la estructura participan 6 de estos, uno para cada agujero. No se simulard el
mecanismo tornillo-tuerca como tal sino que se sustituirad por un cilindro compacto con su
debida restriccién y por ello en el anélisis no se han considerado las tuercas que servirian
de fijacién. En su montaje los mecénicos se adentran en el ala por medio de un agujero
hecho en la parte inferior del ala para colocarlos y atornillarlos. Su didmetro es de 14,1
mm y su longitud 114 mm.

Figura 4.3: Tornillo que une las caras superiores de ambos enganches.

En la Figura 4.4 se muestra la orphan mesh que simula la geometria asociada al revesti-
miento del blended winglet. Es el componente tnico de la estructura externa, est4 modelado
con elementos tipo shell y tiene un espesor de 3 mm. Sus medidas se corresponden con las
indicadas en la Tabla 3.4. Su principal caracteristica es el efecto rigidizador que proporcio-
na a flexién y a traccion.

Figura 4.4: Orphan mesh que simula la geometria asociada al revestimiento.

En la Figura 4.5 se muestra la parte de la unién ala-winglet correspondiente al ala mon-
tada sobre la tdltima costilla del ala de un B737-800. Sobre su parte posterior se aplicara
la condicién de contorno de encastre. Su funcién es la de mantener la union entre las dos
superficies y transferir las cargas al ala, aunque esto no se simule en este trabajo.
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Figura 4.5: Union ala-winglet correspondiente al ala.

En la Figura 4.6 se muestra la parte de la unién ala-winglet correspondiente al winglet
montada sobre la costilla principal del winglef. Sobre su parte posterior se aplicaran las
restricciones que mantengan la unién tanto de los largueros como del revestimiento. Su
funcion es la de mantener la unién entre las dos superficies y transferir las cargas al ala.
Aunque ya ha sido comentando, conviene repetir que la parte superior del enganche esta
colocada a conciencia para que el efecto del momento flector contribuya positivamente a
mantener las caras superiores del enganche pegadas. Se observa como las asas del enganche
inferior son asimétricas con respecto a las de la unién ala-winglet correspondiente al ala
mostradas en la Figura 4.5.

Figura 4.6: Union ala-winglet correspondiente al winglet.

En la Figura 4.7 se muestra la estructura interna de un blended winglet que esta com-
puesta por dos largueros principales y por las dos costillas y el larguero interior que ayudan
a reforzar la parte de transicién entre el ala y la superficie casi-vertical del winglet. Su
funcidén es la de ofrecer resistencia a flexion y a traccidn y evitar el posible pandeo del re-
vestimiento. En este trabajo se ha decidido asumir la simplificacién de considerarlos como
elementos tipo shell (y por tanto se han de modelar como elementos de superficie). Esto
se hace asi para obtener una mejor transmision de esfuerzos entre las alas de los largueros
principales y el revestimiento, puesto que este tltimo se modela con elementos tipo shell,
y los elementos tipo shell s6lo deben ser unidos con elementos tipo solid si es mediante la
conexién de un eje perteneciente a la pieza tipo shell con una cara de la pieza tipo solid,
v este no es el caso. Todo esto es consecuencia de que los elementos tipo shell poseen 6
grados de libertad (desplazamientos y rotaciones) mientras que los elementos tipo solid
so6lo poseen 3 grados de libertad (s6lo desplazamientos).

4.2.2. Mobdulo Property

Este mo6dulo es el encargado de definir y asignar a las distintas piezas los materiales
de los cuales estdn hechas. Estos materiales se caracterizan por sus propiedades generales,
mecanicas, térmicas, eléctricas/magnéticas y otras méas, pero en este estudio tnicamen-
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Figura 4.7: Estructura interna.

te se definirdn propiedades generales, como la densidad ya que las cargas inerciales se
aplicaran por unidad de volumen, y propiedades mecanicas del tipo eldsticas y plasticas,
como el comportamiento isétropo, el médulo de Young, el coeficiente de Poisson, la ten-
si6n de fluencia, la deformacion plastica, etc. Como ya se ha comentado, el material sera
el AA7075-T6 y servird para todas las piezas. Sus caracteristicas se mostraron en el Ca-
pitulo 3 Seccién 3.5 mediante la Tabla 3.5. Para definir las propiedades del material se
debe editar el material ficticio creado por ANSYS Fluent mediante Material Manager.
En la pestafia que se abre se debe seguir la ruta General->Density e introducir el valor
p = 2,81e-09 toneladas/mm?, que es el equivalente a 2810 kg/m? en unidades del siste-
ma SI (mm). Para terminar el proceso de definicién del material se deben introducir las
propiedades elasticas y plasticas. Respecto a las primeras, Gnicamente hay que seguir la
ruta Mechanical->Elasticity—>FElastic e introducir £ = 71,7E03 MPa para el médulo de
Young y v = 0,33 para el coeficiente de Poisson. Respecto a las segundas se debe seguir la
ruta Mechanical—> Plasticity—> Plastic e introducir los valores que definen la curva tension-
deformacion. Estos valores suelen encontrarse en formato nominal pero Abaqus requiere la
informacién en formato tensiéon verdadera y deformacion plastica. La transformaciéon entre
formatos es la que indica la Figura 4.8, segun [9].

To convert the nominal stress to true stress, use the following equation

1. Opy = Onom(1 + €nom)
To convert the nominal strain to true strain, use the following equation
1. €y = (1 + €nom)
To calculate the modulus of elasticity, divide the first nonzero true stress by the first nonzero

true strain
To convert the true strain to true plastic strain, use the following equation
d,
L €y =€y — %

Figura 4.8: Conversion de datos de plasticidad a formato Abaqus.
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Name:|AA7075-T6 Name: AA7075-T6 Name: AA7075-T5.

Description:

_»  Description: ,  Description

Material Behaviors
Density Density
Elastic

Plastic =

Material Behaviors Material Behaviors

General Mechanical Thermal Electrical/Magnetic Other v

General Mechanical Thermal Electrical/Magnetic Qther v

General Mechanical Thermal ~Electrical/Magnetic Other ¢
Density

Elastic Plastic

Distribution: Uniform v &
v - B :
[ Use temperature-dependent data Type: Isotropic Suboptions|  Hardening: Isotiopic v ST

Nisnber oF il variables 0= [7J Use temperature-dependent data [ Use strain-rate-dependent data

ot Number of field variables: 0% [ Use temperature-dapendent data

Mass Moduli time scale (for viscoelasticity): Long-term
Density [INo compression Dt
1 2818009
CINotension

Number of field variables: 0%

Yield Plastic
Data Stress Strain
503 0
510 005
540 0075
555 01
515 015
505 02

Young's  Poisson’s
Modulus Ratio
1 717603 033

EX R

oK Cancel

Figura 4.9: Definiciéon de las propiedades del material AA7075-T6.

La Figura 4.9 muestra las 3 ventanas en las que se define el material con los valores
correspondientes del AA7075-T6. Una vez definido el material de trabajo hay que asignarlo
a cada una de las piezas del moédulo Part. Para ello se selecciona la opcién “Create Section”.
Tras darle un nombre representativo a la secciéon, se debe elegir el tipo de seccién a asignar.
En este trabajo se utilizaran Gnicamente dos tipos: seccién sélida y homogénea y seccion
tipo shell y homogénea. La seccién tipo shell se asignard tnicamente al revestimiento y
a los largueros ya que son las unicas piezas en las que una dimension (en este caso el
espesor) es considerablemente més pequenia que el resto. Para el resto de piezas se utilizara
la secciéon sélida y homogénea. Una vez hecho esto se asigna el material a la seccién! vy,
por 1ltimo, mediante la opcién “Asign Section” se le hace saber al programa que secciones
estan vinculadas con cada parte. En este caso todas las partes son vinculadas con la seccion
solida “Solid Section” a excepcién del revestimiento, que se vincula con la opcién tipo “Shell
Section Revestimiento” y los largueros, que se vinculan con las secciones “Shell Section Ala
Largueros” vy “Shell Section Alma Largueros” por las razones que ya han sido explicadas
anteriormente. Fl espesor a introducir para el revestimiento serd 3 mm y para los largueros
serd 6 mm, tanto para las almas como para las alas de los largueros. Este sera uno de los
factores a optimizar postanalisis.

iz Section Manager

Name Type

Shell_Section_Ala_Largueros Shell, Homogeneous
Shell_Section_Alma_Largueros  Shell, Homogeneous

Shell_Section_Revestimiento Shell, Homogeneous
Solid_Section Solid, Homogeneous
Create... Edit... Copy.. | |Rename.. | Delete.. | | Dismiss

Figura 4.10: Secciones creadas.

!En el caso de una seccion tipo shell también hay que indicar el espesor de la pieza.
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4.2.3. Mobdulo Assembly

La funcién de este médulo es introducir la posicién relativa de las distintas piezas que
forman la estructura dentro del ensamblaje completo. Para ello Abaqus incorpora la opcién
“Create Instance” mediante la cual se pueden crear tantas instancias (copias) como sean
necesarias de las piezas que se han definido en el médulo Part. En el proceso de creacién
de la instancia Abaqus requiere informacién sobre el tipo de mallado que se desea realizar.
Existen dos tipos de mallado: mallado dependiente o mallado independiente. En el mallado
dependiente la pieza se malla desde la parte original, de manera que todas las instancias
creadas de esa misma parte poseeran la misma malla; de esta manera, si no se requieren
cambios en la malla para las diferentes instancias, este proceso es bastante eficiente en
cuanto a ahorro de tiempo. En el mallado independiente la pieza se malla desde la propia
instancia de manera que Gnicamente dicha instancia poseerd el mallado seleccionado. Para
el modelo estudiado se seleccionara “Dependent (mesh on part)” para todas las piezas lo
que evitara repetir los mallados del pasador (hay 2 en la estructura) y el tornillo (hay 6
en la estructura). Antes de cerrar la pestafia se debe marcar la casilla Auto-offset from
other instances para evitar el solapamiento de las distintas instancias y obtener asi una
vision completa de todas las instancias creadas. En total se han creado 11 instancias. Cabe
destacar que el paso por este modulo es obligado aunque el modelo tratado contenga una
dnica pieza.

Una vez creadas todas las instancias se debe proceder a situarlas en sus respectivas po-
siciones relativas (iniciales) respecto de un sistema de referencia global y, en consecuencia,
crear el ensamblaje. La forma de crear el ensamblaje es insertando restricciones de posi-
cién, mediante las opciones que aparecen al desplegar la pestafia “Constraint” del menu
principal, que alineen caras, ejes o vértices, o mediante simples traslaciones y rotaciones
con las opciones “Translate Instance” y “Rotate Instance”, respectivamente. En este caso se
han utilizado las restricciones “Face to Face”, “Coaxial” y “Coincident Point”. El resultado
del ensamblaje creado se puede ver en el Figura 4.11.

Figura 4.11: Ensamblaje completo.
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Como paso final se recomienda definir las superficies candidatas a tener contacto con
otras mediante la opcién “Surfaces” que se puede encontrar en el arbol de operaciones.
Esto se realiza como ayuda a futuras definiciones de interacciones entre distintas piezas
de la estructura que se llevaran a cabo en el médulo Interaction. En este modelo han sido
nombradas 32 superficies que son claras candidatas a tener contacto con otras.

4.2.4. Mobdulo Step

Mediante este modulo se estable la secuencia de etapas del analisis. La manera de ha-
cerlo es con la opcion “Create Step”. El hecho de organizar el andlisis en varias etapas tiene
la ventaja de compactar en un mismo andlisis varios ensayos diferenciados, por ejemplo,
por las condiciones de contorno, las cargas aplicadas, las condiciones de interaccién entre
piezas, etc. Otra caracteristica fundamental de este médulo es la de definir el tipo de en-
sayo que se va a llevar a cabo. Abaqus permite realizar ensayos de tipo estatico, dindmico,
ciclico, viscoelastico, térmico... Ademas, es en este modulo, mediante la opcién “Step Ma-
nager”, donde se seleccionan las variables a visualizar en el postproceso.

Previamente al paso creado por el usuario Abaqus/CAE introduce un paso particular
creado por él mismo llamado “Initial”. Este paso no puede ser eliminado o renombrado
y permite al usuario definir las condiciones de contorno o las interacciones aplicables al
comienzo del andlisis. En la Figura 4.12 se pueden ver los dos pasos utilizados en el anélisis
que se esté llevando a cabo.

i Step Manager
Name Procedure Nigeom Time
Yot itabl

i
Create... Edit... Replace.. |Rename...| | Delete... | Migeom... | Dismiss

Figura 4.12: Etapas del analisis.

En este estudio se utilizarda una tnica etapa (un unico step) de caracter “Static, Ge-
neral”. Al ser un ensayo estatico el tiempo en el cual se desarrolle el estudio carece de
relevancia, por lo que por simplicidad se fijara 1”. Ademads, se ha de marcar el tipo de
incrementacién automaética e introducir el tamano maximo y minimo de los incrementos
asi como el méximo ntumero de estos. Estos incrementos son utilizados por Abaqus para
dividir el tiempo total del estudio en varios subperiodos en los que, si el propio software lo
considera necesario, resolver el sistema de ecuaciones en este tramo hasta que la solucion
converja. Por tanto, puede afirmarse con total seguridad que los valores introducidos en
la pestana Incrementation van ligados a la convergencia del sistema y por ello, si una vez
lanzado el anélisis muestra problemas, se deberd acudir a él y manipular el tamano de los
incrementos. En este analisis se dejan los valores por defecto que se muestran en la Figura
4.13. Los valores introducidos implican que, si todo va bien, el sistema deberia resolver
el sistema con un sélo incremento, pero por seguridad se limita un incremento minimo
de 1E-05 con el que buscar soluciones en rangos inferiores. Esta reduccién podra hacerse
siempre que no se supere un nimero maximo de 100 incrementos. Toda esta informacion
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va iba introducida en el archivo .INP importado al comienzo del analisis.

o Edit Step Ea

Name: Apply_Load
Type: Static, General
Basic | Incrementation || Other
Type: ® Automatic O Fixed
Maximum number of increments: | 100
Initial Minimum Maximum

Increment size: |1 1E-005 1

oK Cancel

Figura 4.13: Pestana de incrementacion de un step.

Otro factor importante que se debe fijar en este moédulo es si el problema es lineal
o no lineal. La diferencia entre ambos estd en que los problemas lineales son problemas
elasticos, de pequenos desplazamientos y generalmente sin contacto, donde la respuesta es
linealmente proporcional a las acciones aplicadas, mientras que los problemas no lineales
son problemas de plasticidad, grandes desplazamientos (y deformaciones) y de contacto,
donde la respuesta no es linealmente proporcional a las acciones aplicadas. Como ya se ha
comentado varias veces, en este trabajo se activara la opcién de no linealidad mediante la
ruta del ment principal Step—>Nlgeom y en la pestafia que se abre se seleccionara la casilla
“Nlgeom” en la etapa creada por el usuario, ya que en Abaqus/Standard, a diferencia de
Abaqus/Explicit, no se encuentra la opcion seleccionada por defecto. El motivo de esta
eleccién es un planteamiento conservador, debido a las altas cargas a las que est& sometido
el winglet (aunque este no es motivo suficiente como para plantear directamente un estu-
dio no lineal), ya que la opcién “Nlgeom” lleva asociado el comportamiento lineal, mientras
que esto no ocurre a la inversa. Si una vez lanzado el andlisis se detecta que el comporta-
miento es lineal se debe desmarcar la casilla “Nlgeom” para ahorrar en coste computacional.

La dltima accién a realizar en este médulo es marcar las opciones de visualizacién que
se requieren en el postproceso. Es importante seleccionar tinicamente las variables que se
desee estudiar y no més de las necesarias puesto que esto puede llevar a incrementar el
tiempo de resolucién. Para este ensayo seré suficiente con marcar las opciones que vienen
por defecto en los dos campos de visualizacion que utiliza Abaqus/CAE cuyos nombres
son “Field Output Request” y “History Output Request”. Dichas opciones son tensiones,
deformaciones, desplazamientos, reacciones y contactos para el primero y energia para el
segundo, tal como muestra la Figura 4.14.
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B Edit Field Output Request
Name:  F-Output-1
Step: Apply_Load

Procedure: Static, General

Domain: | Whole model M ClExterior only
Frequency: |Every n increments Min:1

Timing: |Qutput at exact times

Output Variables

) Select from list below ® Preselected defaults O All O Edit variables
CDISP,CF.CSTRESS,LEPEPEEQPEMAGRRF S,

P [=stresses vl
) Estrains

P [ Displacement/Velocity/Acceleration

D [=lForces/Reactions

D [ Contact

) Clenergy

D Clrailure/Fracture

D CIThermal

v
< >
Note: Some error indicators are not available when Domain is Whole Model or Int

[ Output for rebar

Output at shell, beam, and layered section points:
® Use defaults O Specify:

Include local coordinate directions when available

& Edit History Output Request
Name:  H-Output-1

Step: Apply_Load

Procedure: Static, General

Domain: | Whole model M

Frequency: |Every n increments M|

Timing: |Output at exact times.

Output Variables

O Select from list below ® Preselected defauits O All O Edit variables

ALLAE ALLCD,ALLDMD,ALLEE ALLFD, ALLIEALUD,ALLKE ALLKLALLPD ALLQBALLS
D [ Displacement/Velacity/Acceleration

D [IForces/Reactions

) Ccontact

D WiEnergy

D Olfailure/Fracture

P OThermal

D [Electrical/Magnetic

D[] Volume/Thickness/Coordinates

D [IMass center kinematics

<
[ Output for rebar
Output at shell, beam, and layered section points:

® Use defaults O Specify:

OK Cancel OK Cancel

Figura 4.14: Opciones de visualizacidon en el postproceso.

4.2.5. Mobdulo Interaction

Abaqus/CAE no reconoce el contacto mecanico entre dos instancias o regiones de un
ensamblaje a menos que el contacto este especificado en este médulo. La simple proximidad
de dos superficies en un ensamblaje no es suficiente para indicar cualquier tipo de inter-
accion entre superficies. Por ello, este es el modulo encargado de definir las interacciones
entre distintas regiones del modelo o entre el modelo y su alrededor. Las herramientas uti-

lizadas para ello son “Create Interaction” y “Create Constraint”. En este estudio se utilizan
tnicamente las segundas.

En la opcién “Create Constraint” se ha de especificar el tipo de restriccién a utilizar.
Conviene destacar que, a diferencia de las restricciones utilizadas en el modulo Assembly,
éstas definen relaciones que afectan directamente a los grados de libertad del analisis. En
este trabajo se utilizaran tinicamente las restricciones tipo “Tie” y “Shell-to-solid coupling”.
En total se crean 20 restricciones.

%+ Create Cons... & Region Selection
e Eligible Surfaces
Surfaces below may contain faces.
Name filter: | ¢
Name Type A
Rigid body Agujero_avion_superior_1 Surface
Display body Agujero_avion_superior_2 Surface
3 Agujero_avion_superior_3 Surface
Coupling Agujero_avion_superior_4 Surface
Adjust points Agujero_avion_superior_5 Surface
Ve Conclin Agujero_avion_superior_6 Surface
Agujero_winglet_superior_1 Surface
Shell-to-solid coupling Agujero_winglet_superior_2 Surface
Embedded region Agujero_winglet_superior_3 Surface
Agujero_winglet_superior_4 Surface v
Equation
[ Highlight selections in viewport
‘ Continue... || Cancel Dismiss

Figura 4.15: Creacién de una restricciéon. Eleccién de una de las superficies nombradas

(dcha).

La restriccién tipo “Tie” implica un amarre de dos superficies colindantes para que no
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haya movimiento relativo entre ellas, aunque los mallados sean distintos. A la hora de ejecu-
tar dicha restriccion el programa pide informacion acerca de la superficie maestra (“Master
Surface”) y la superficie esclava (“Slave Surface”). Esto hace saber al programa que pieza
se mueve en funciéon de la otra. Es aqui donde se agradece haber nombrado previamente
las superficies candidatas a tener contacto con otras ya que, en lugar de seleccionar las
superficies desde el “Viewport” cuyo acceso puede ser complicado si el ensamblaje consta
de muchas piezas, se puede elegir la superficie mediante la opcién “Surfaces” y elegirla asi
por su nombre. Se recomienda elegir como “Master Surface” la que posea un mallado mas
refinado y “Slave Surface” la otra, aunque el programa se reserva la potestad de cambiar
el rol de ambas durante la simulacién.

En cuanto a la restriccion tipo “Shell-to-solid coupling”, esta permite la transicién entre
elementos tipo shell y elementos tipo solid uniendo un eje perteneciente a la parte tipo
shell a una cara de la parte tipo solid, tal como se muestra en la Figura 4.16. En este
trabajo se han utilizado dos de estas restricciones para simular la unién de los largueros
a la costilla principal del winglet (Figura 4.17) y la union del revestimiento (representado
por la orphan mesh) a la costilla principal del winglet (Figura 4.18).

solid solid surface

shell

shell edge

Figura 4.16: Ejemplo de restriccién tipo shell-to-solid coupling.

@ Edit Constraint

Name: Largueros_Costilla

Type: Shell-to-solid coupling

# Shell edge surface: Base_Largueros ks
fl Solid face region:  Costilla_winglet
Position Tolerance

® Use computed default

) Specify distance

Note: Nodes on the solid face region outside the
position tolerance will NOT be constrained.

Influence Distance
® Use analysis default

O Specify value

oK Cancel

Figura 4.17: Restriccién tipo shell-to-solid coupling para la unién entre la costilla del
winglet y la estructura interna.

4.2.6. Mobdulo Load

Este modulo es el encargado de definir las cargas y las condiciones de contorno que in-
tervienen en cada “Step” del analisis. Como ya se ha comentado el analisis est4 compuesto
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L4 Edit Constraint

£ Name: Revestimiento_Costilla

Type:  Shell-to-solid coupling

§ Shell edge surface: Base_Revestimiento s
# Solid face region: Costilla_winglet [
Position Tolerance

O Use computed default

® Speciy distance: 5

Note: Nodes on the solid face region outside the
position tolerance will NOT be constrained,

Influence Distance
@ Use analysis default

O Specify value:

oK Cancel

Figura 4.18: Restriccién tipo shell-to-solid coupling para la unién entre la costilla del

winglet y el revestimiento.

unicamente por una etapa (llamada Apply Load), por lo que solo serd necesario introducir

las cargas y las condiciones de contorno una vez.

Figura 4.19: Sistema de referencia local de Abaqus.

La categoria de ambas cargas (inerciales y aerodinamicas) es del tipo “Mechanical”. Sin
embargo, el tipo de carga a aplicar dista segiin se hayan calculado dichas cargas. Aba-
qus/CAE permite introducir las cargas mecénicas como fuerzas concentradas, momentos,
presiones, lineas de carga, aceleraciones, etc. De entre todas las existentes se elegira la
opcién “Gravity” para las cargas inerciales, que implica introducir las cargas en forma de
aceleraciones, ya que en el Capitulo 3 Secciéon 3.6 han sido calculadas de este modo. Las
unidades en las que se debe introducir la carga son mm/s? para ser consistentes con el
sistema SI (mm), como se viene haciendo hasta ahora. Las componentes de las cargas se
deben introducir en el sistema local que utiliza Abaqus (véase Figura 4.19), que curiosa-
mente coincide con el sistema de ejes Fluent, pero que es diferente al sistema de ejes cuerpo
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de la mecanica de vuelo con el que se han dado los resultados de aceleraciones totales en
la Tabla 3.6. Por tanto, previamente a introducir las cargas habra que rotar el vector de
aceleraciones en ejes cuerpo hasta los ejes Abaqus (o Fluent). Esta rotacion se puede hacer
por medio de la matriz Mpody—> Abaqus, Cuya definicion se da en la ecuacion (4.1). Una vez
introducidas las cargas en formas de aceleraciones Abaqus las multiplica por la densidad
obteniendo asi fuerzas por unidad de volumen. Estas fuerzas se aplican a todo el dominio
por igual, por tanto, en la seleccién de la regién de aplicacién de las cargas se debe escoger
todo el modelo. Esto se puede hacer pinchando directamente en “Done” ya que de esta
forma se selecciona todo el modelo por defecto.

MBody—>Abaqus = 0 0 -1 (4:1)
0O -1 0

Los valores de las cargas inerciales, su distribucion (uniforme) y su amplitud (en forma
de rampa) se pueden ver en la Figura 4.20 (dcha).

a Create Load b i
2 reate Loa Ea — Edit Load

Name: [E

St A, Load M Name: Carga_Inercial_Gravity
ep: pply_Loa

Procedure: Static, General Type: Gravity
Category Types for Selected Step Step: Step-1 (Static, General)
* Mechanical S A Region: (Whole Model) [
Shell edge load
SUIface Haction Distribution: | Uniform v
Pipe pressure
Body force Component 1: -4090.77

! Electrical/Magnetic

d

Component 2: -13410.3

Other Bolt load Component 3: -12105.5
Generalized plane strain

Rotational body force Amplitude: (Ramp) Vv Fe

Continue... | Cancel OK Cancel

Figura 4.20: Introduccion de las cargas inerciales en Abaqus.

Respecto a las cargas aerodindmicas, estas ya vienen introducidas en el archivo .INP
importado de ANSYS Fluent mediante una subrutina tipo DLOAD vy es la razén principal
por la que se esta trabajando con el modelo importado y, en consecuencia, con la orphan
mesh que simula el revestimiento. En total se han creado 4661 cargas aerodinamicas tipo
“Pressure”, una para cada elemento que forma el mallado del revestimiento. La carga aero-
dindmica de menor magnitud (en valor absoluto) es de —0,0306262 MPa mientras que la
de mayor magnitud es de —0,0412055 MPa.

Las cargas totales que afectan a la estructura se pueden ver en la Figura 4.21, donde
las cargas de color rosa representan las cargas aerodinamicas que afectan tnicamente al
revestimiento y los ejes amarillos representan las cargas inerciales que afectan a todo el
modelo.

Otro factor importante a definir en este médulo son las condiciones de contorno que
son imprescindibles para encontrar una solucién tnica en todo problema de elasticidad.
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Figura 4.21: Aplicacion de las cargas sobre la estructura.

Existen dos grandes tipos de condiciones de contorno: las naturales (o de Neumann) y las
esenciales (o de Dirichlet). Las primeras van asociadas a las tensiones mientras que las
segundas van asociadas a los desplazamientos y siempre han de existir en algun punto (y
no necesariamente han de ser 0). Abaqus/CAE utiliza condiciones de contorno esenciales
para definir restricciones a los desplazamientos. En el modelo del blended winglet se de-
fine una tnica condicién de contorno en la superficie trasera de la costilla perteneciente
al ala (véase Figura 4.22 en rojo) llamada “Encastre”. La ruta para acceder a ella es me-
diante la opcién “Create Boundary Condition” y en la catergoria “Mechanical” seleccionar
"Simmetry/Antisimmetry /Encastre”. Un encastre impide los desplazamientos y los giros
de cualquier elemento perteneciente a la superficie elegida. De esta manera se modela la
union ala-winglet de forma totalmente rigida consiguiendo que si el ala se mueve arrastre
al winglet con ella. Esta condicién es bastante restrictiva y no es del todo real, puesto que
la costilla va unida a la estructura interna del ala por medio de los largueros de esta, pero
se asumird la simplificacién y se comentaré en el apartado de resultados.

an

> Edit Boundary Condition

Name: BC-1
Type:  Symmetry/Antisymmetry/Encastre

Step:  Initial

Region: Set-3 [3

€SYS: (Global) By A

() XSYMM (U1 = UR2 = UR3 = 0)

(OYSYMM (U2 = UR1 = UR3 = )

(21 ZSYMM (U3 = UR1 = UR2 = 0)

() XASYMM (U2 = U3 = UR1 = 0; Abagus/Standard only)
(O YASYMM (U1 = U3 = UR2 = 0; Abaqus/Standard only)
O ZASYMM (U1 = U2 = UR3 = 0; Abaqus/Standard only)
(OPINNED (U1=U2=U3=0)

(® ENCASTRE (U1 =U2=U3 =URT=UR2 =UR3 =0)

OK Cancel

Figura 4.22: Superficie sobre la que se aplica la condicién de contorno de encastre.
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4.2.7. Mobdulo Mesh

Este médulo constituye la base del MEF ya que es el encargado de realizar las operacio-
nes de generacion de la malla de todas las partes creadas en el médulo Part. Su fundamento
reside en la discretizacién del dominio geométrico en elementos pequenos en los que re-
solver con facilidad el sistema de ecuaciones. Dichos elementos vienen caracterizados por:
familia, grados de libertad, nimero de nodos, formulacién e integracion. A continuacién se
explican cada una de estas caracteristicas.

En primer lugar Abaqus permite elegir la familia de elementos con los que discretizar

las piezas. En la Figura 4.23 se muestran las familias de elementos con los que Abaqus/CAE
puede trabajar. Los mas relevantes para ensayos de componentes aeronduticos son:

@

Continuum Shell Beam Rigid
(solid and fluid) elements elements elements
elements
: |I 2 '_['_. \
Membrane " Infinite ' Connector elements Truss
elements elements such as springs elements

and dashpots

Figura 4.23: Familias de elementos en Abaqus.

= Elementos tipo solid: se utilizan para discretizar una pieza tridimensional de forma
que todos los elementos adquieran volumen. Poseen tnicamente 3 grados de libertad
en desplazamientos. En este trabajo se utilizaran en todas las piezas excepto en el
revestimiento y los largueros.

= Elementos tipo shell: se utilizan para aproximar una superficie continua tridimensio-
nal a un modelo superficial bidimensional. Poseen 6 grados de libertad entre rota-
ciones y traslaciones. Este tipo de elementos son bastantes eficientes bajo cargas de
flexién y deformaciones en el plano. En este trabajo se utilizaran tinicamente en el
revestimiento y los largueros.

» Elementos tipo beam: se utilizan para aproximar una superficie tridimensional conti-
nua tipo viga a un modelo de linea unidimensional. Poseen 6 grados de libertad entre
rotaciones y traslaciones. Este tipo de elementos se utilizan en piezas cuya seccién
principal es pequefia comparada con la dimensién principal en el eje de la viga. Mo-
delan de manera eficiente las cargas de flexion, torsién y axiales. No seran utilizados
en este trabajo.

Los grados de libertad son las variables fundamentales calculadas durante el anélisis.
Para un estudio de tensiones y desplazamientos los grados de libertad son los desplaza-
mientos en cada nodo. Las familias de elementos tipo beam y shell también poseen grados
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de libertad de rotacién, como ya se ha comentado.

Respecto al namero de nodos, estos marcan el orden de la funcién de interpolacion.
Como es bien sabido, en el MEF los grados de libertad son calculados tnicamente en los
nodos. Para calcular los desplazamientos en otro punto del elemento a partir del vector de
valores nodales se utilizan funciones de interpolacion (o funciones de forma). El orden del
polinomio de interpolacion viene determinado por el nimero de nodos del elemento. Asi,
los elementos con nodos sélo en sus vértices utilizan funciones de interpolacion lineales o
de primer orden mientras que los elementos con nodos en la mitad de las aristas utilizan
funciones de interpolacion cuadréticas o de segundo orden. Abaqus/Standard ofrece ambos
tipos de elementos. Es importante resaltar que cuanto mayor es el orden del polinomio in-
terpolador mas se aproxima la solucién del desplazamiento a la solucién exacta. Asimismo,
cuanto menor es el tamano del elemento mas se aproximaré la solucién obtenida a la so-
lucién exacta. Sin embargo, el hecho de aumentar el grado del polinomio interpolador y/o
reducir el tamano del elemento aumenta de manera considerable el coste computacional.

0 B L

(a) Linear element (b) Quadratic element (c) Modified second-order element
(8-node brick, C3D8) (20-node brick, C3D20) {10-node tetrahedron, C3D10M)

Figura 4.24: Ntimero de nodos en un elemento.

Mediante la formulacion se define la teoria matematica utilizada para definir el com-
portamiento del elemento. Los ensayos de tensiones y desplazamientos estan basados en la
teoria Lagrangiana, donde el material asociado a cada elemento se mantiene en el elemento
v no le estd permitido fluir sobre el contorno de este. Por otro lado, los ensayos de mecanica
de fluidos estan basados en la teorfa Euleriana, donde los elementos estan fijos en el espacio
v el material fluye a través de ellos.

Por altimo, se ha de definir el método numérico de integraciéon sobre el volumen de
cada elemento. Abaqus utiliza la cuadratura de Gauss para la mayoria de elementos. Este
método numérico aproxima la integral definida de una funcién mediante un sumatorio
donde los puntos de evaluacién son elegidos de manera 6ptima y no equiespaciada, tal
como se muestra en la ecuacion (4.2).

1 n
/1 f(x)dz ~ Zwi f(x) (4.2)
- =1

El mallado de una pieza es un proceso altamente dependiente del objeto que se esta
tratando. Por esta razén no existe un procedimiento universal a seguir sino que el mallado
se ha de hacer segtn las condiciones que se den en la pieza y el nivel de exactitud requerido.
Sin embargo, si existen varios pasos a seguir en el proceso de mallado. El primero es, si
la pieza lo requiere puesto que su geometria es muy compleja, hacer particiones de esta.
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Una vez hechas las particiones se deben asignar “Seeds” (semillas) a los ejes de la pieza,
aumentado el nimero de estas en regiones con cambios de pendiente o en uniones entre
piezas para ganar en precisiéon. Por ltimo se debe asignar el control de malla mediante la
opcién “Mesh Controls”, donde se debe aprovechar el hecho de haber realizado particiones
en la pieza asignando controles de malla més eficientes a zonas donde antes de realizar
la particion no se podian. Abaqus/CAE establece un codigo de colores que indica como
de recomendable es realizar particiones en la pieza tratada. Si la pieza es perfectamente
mallable, se presenta el color verde; si la pieza es mallable pero se puede conseguir una
mejora mediante particiones, la presenta en amarillo; si es obligatorio realizar particiones,
la pieza se presenta en naranja. El mismo coédigo de colores se aplica sobre las mismas
particiones, pudiendo llegar a realizar tantas particiones sobre particiones como sea nece-
sario. Con todo esto ya se puede mallar la pieza mediante la opcién “Mesh Part”. Como ya
se habia adelantado, el procedimiento de mallado se realiza Gnicamente para cada una de
las piezas almacenadas en el moédulo Part debido a que en su momento se eligié la opcién
“Dependent (mesh on part)”. De esta manera manera la malla se copia automaticamente
a todas las instancias de cada parte. A continuacién se dan los rasgos més importantes de
cada uno de los mallados que se ha realizado.

El primer componente de la estructura a comentar serd el revestimiento puesto que
su mallado ha sido importado directamente de ANSYS Fluent para obtener la subrutina
DLOAD que incorpora los valores de las cargas aerodinamicas asociadas a cada elemento.
Esta malla importada posee 4661 elementos triangulares lineales tipo shell (S3R). Al ser
una orphan mesh (malla sin geometria asociada) Abaqus la presenta en color verde, a di-
ferencia de los otros tipos de malla que lo hace en color azul. La Figura 4.25 muestra esta
malla.

Figura 4.25: Mallado del revestimiento (orphan mesh).

Los mallados de los tornillos y los pasadores, por ser superficies cilindricas y compactas,
se han hecho siguiendo las instrucciones de [11]. En el cilindro interior se asigna un control
de malla tipo “Wedge” y “Sweep”, lo que conduce a utilizar elementos lineales triangulares
tipo cufia de 6 nodos (C3D6) que se extienden desde el eje del cilindro hasta la superficie del
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cilindro interior. Sobre la parte del anillo que rodea al cilindro interior se asigna un control
de malla estructurado, generando elementos hexagonales lineales de 8 nodos (C3D8R). En
total se crean 15624 elementos para el pasador y 5000 elementos para el tornillo.

Figura 4.26: Mallado del tornillo (izq) y del pasador (dcha).

La estructura interna es una pieza relativamente facil de mallar en la cual no se ha
considerado necesario hacer particiones. Los controles de malla asignados seran tipo “quad
dominated” estructurados para las alas de los largueros principales y tipo “quad domina-
ted” “free” para las almas puesto que aqui hay zonas de interferencia con la malla de las
costillas interiores que sirven de refuerzo. Sin embargo ambos utilizarédn el mismo tipo de
elemento (S4R), caracterizado por ser un elemento lineal de 4 nodos tipo shell. En total
se crean 3015 elementos. En la Figura 4.30 se puede observar el mallado completo de la
estructura interna.

Figura 4.27: Mallado del la estructura interna.

Las uniones ala-winglet son las piezas mas dificiles de mallar por su complejidad es-
tructural. Por esta razdén seran malladas con elementos tetraédricos después de realizar
sucesivas particiones. Es importante destacar que los elementos tetraédricos son geométri-
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camente muy versatiles y son empleados en la mayorfa de mallados automaticos y, aun-
que proporcionan una precisiéon equivalente a la de un mallado hexaédrico estructurado
(C3D8R), son computacionalmente menos eficientes que estos. Para estas dos piezas, que
han sido creadas por més de una extrusién y que presentan multitud de cambios de pen-
diente, ha sido necesario el uso de los tetraedros cuadraticos (de segundo orden) de 10 nodos
(C3D10) en su mallado. En total se han creado 212262 elementos para la union ala-winglet
correspondiente al winglet y 295269 elementos para la unién ala-winglet correspondiente al
ala. Las particiones son fundamentales en ambas piezas porque permiten colocar semillas
en ejes que no se tienen en la pieza completa. En las Figuras 4.28 y 4.29 se puede observar
como se refina la malla en las proximidades de los agujeros y en las regiones con cambios
de pendiente para obtener mayor precisién en estas areas, que son claras candidatas a estar
mas cargadas.

Figura 4.28: Mallado de la unién ala-winglet correspondiente al ala.

Figura 4.29: Mallado de la union ala-winglet correspondiente al winglet.

Figura 4.30: Detalles del mallado de las asas (izq) y de los agujeros superiores (dcha) de
la unién ala-winglet correspondiente al winglet.

En total se han utilizado 840076 nodos y 576535 elementos tipo C3D6, C3D8R, C3D10,
S3R y S4R.
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4.2.8. Moébdulo Job

Este mddulo es el encargado de lanzar el anélisis y determinar las condiciones de lanza-
miento. Para ello se debe crear un “Job” mediante la pestafia. Create Job. Entre las opciones
que incorpora se destacan la de marcar el nimero de procesadores que se utilizaran du-
rante el calculo mediante la pestana Parallelization o la de elegir la precisién digital del
calculo (single o 96double). Una vez marcadas todas las opciones elgidas se debe lanzar el
analisis mediante la opcion “Submit” del Job Manager. A partir de ahi se debe esperar al
termino de éste y asegurarse que durante el transcurso aparezcan en la linea de comandos
los mensajes “The job input file Job-1.inp has been submitted for analysis”, “Analysis In-
put File Processor completed successfully”, “Abaqus/Standard completed successfully” vy,
por dltimo, “Job-1 completed successfully”. De lo contrario algiin error habra ocurrido y se
mostrard también en la linea de comandos mediante un “Error”. Es importante destacar la
diferencia entre “Warnings” y “Errors”. Los “Errors” son errores fatidicos del sistema y, por
tanto, si aparece uno el andlisis no se podra lanzar, mientras que los “Warnings” son avisos
del sistema que no tienen porque ser fatidicos y que suelen ir asociados a restricciones
creadas durante el andlisis. Una vez terminado el proceso se puede acceder a la visuali-
zacién de los resultados mediante la tecla “Results” del Job Manager o, en su defecto, se
puede abrir el archivo .ODB que se habra creado en la carpeta en la que se esta trabajando.

= Edit Job o Edit Job Ea
Name: Job-1 Name: Job-1
Model: Pressure_DATA Model: Pressure_DATA
Analysis product: Abaqus/Standard Analysis product: Abaqus/Standard
Description: Description:
SumeSIOh General | Memory | Parallelization | Precision Submission | General | Memory |; Parallelization ;| Precision
Job Type [ Use multiple processors 8%

® Full analysis [ Use GPGPU acceleration B

' Restart
8

Run Mode =
Domain

® Background ) Queue:
Multiprocessing mode: | Default ™V

Submit Time
® Immediately

hrs.  min.

OK Cancel OK Cancel

Figura 4.31: Pestanas de modificacién de un Job.

FEn la Figura 4.32 se puede ver el resumen del proceso de calculo del “Job BW”, que ha
sido realizado con un sélo incremento en seis iteraciones, por lo que no ha sido necesario
partir el segundo inicial en varios incrementos.

4.2.9. Mobdulo Visualization

Este modulo es el encargado de la visualizacién de los resultados por medio del “View-
port” de los modelos de elementos finitos creados en etapas anteriores. Como ya ha sido
comentado, las opciones de visualizacién se deben elegir en el médulo “Step”. De entre las
opciones mas destacadas de este modulo destacan la de visualizar los resultados en cuanto
a tensiones, desplazamientos, rotaciones, reacciones, etc, mediante mapas coloreados que
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— Job-BW Monitor - B8 “

Job: Job-BW Status: Completed

Severe
Step Increment  Att  Discon

Iter
1 1 1 0 6 6 1 1 1

Equil Total Total Step Time/LPF
Iter Iter Time/Freq  Time/LPF Inc

Log | Errors | !Waings | Output | Data File | MessageFile | Status File
Completed: Abaqus/Standard ~

Completed: Fri Aug 12 23:43:12 2016 v

Search Text
Text to find: | CMatch case & Next ¥ Previous

Dismiss

Figura 4.32: Resumen del proceso de célculo.

se muestran con la opcion “Contours”. También, mediante la opcidon “Symbol” se puede
dibujar la magnitud y direccién de un vector o tensor de esfuerzos. Mediante las opciones
“Deformed shape” y “Undeformed shape” se pueden ver las estructuras tratadas con las
situaciones iniciales y finales en relaciéon al valor nodal de cualquier variable. Las variables
a estudiar en este trabajo son las que se muestran en la Tabla 4.1.

Variable Simbolo Criterio Unidades
Tensiones S Von Mises MPa
Desplazamientos U Magnitud mm
Reacciones RF Magnitud N

Tabla 4.1: Variables de estudio en Abaqus.

Al estar esta estructura compuesta por més de una instancia, puede resultar necesario
acceder a zonas no visibles para estudiar el comportamiento de las piezas ocultas. Esto
se puede hacer en la pestania que aparece al entrar en Display Groups seleccionando la
pieza o las piezas que se desean eliminar y haciendo click en “Remove”. También puede
resultar interesante cambiar la escala en la que se muestran las variables de estudio. Esto
puede hacerse siguiendo la ruta del meni principal Options—>Contours y seleccionando
en la pestana “Limits” los nuevos limites del rango. Por tdltimo, también es interesante
comprobar que las propiedades del modelo de elementos finitos creadas son consistentes
con lo que se tenfa pensado inicialemente. Para ello, siguiendo la ruta del menu principal
Tools—> Query se pueden obtener propiedades relacionadas con los nodos, con los elementos
o con la malla completa, asi como propiedades masicas. Estas dltimas indican el volumen
y la masa (que se calcula a través del volumen y la densidad) de la estructura completa
asi como el centro de masas y los momentos de inercia. En lo relativo a la estructura
del blended winglet, como no se han podido encontrar las directrices de diseno pero si se
conoce su masa, este dato puede servir como comprobante de que el modelado es correcto.
Haciendo esto se obtiene una masa del modelo creado de myinger = 87,066 kg, lo cual
indica que el modelado es correcto ya que la masa real de un blended winglet es de 85 kg.
Esta pequeiia diferencia se debe a que en un blended winglet real no todas las piezas estan
hechas con aluminio, sino que hay piezas, como los largueros, hechas de carbono, que son
materiales con una densidad menor que la del aluminio.
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4.3. Andalisis de los resultados

Una vez realizado el ensayo estructural es fundamental analizar los resultados obteni-
dos. Esto es lo que se pretende hacer en esta seccién. Se daran las conclusiones oportunas
en cuanto a las variables de estudio que se indican en la Tabla 4.1 y se estudiaran posibles
mejoras a introducir en el modelo. Ademés, se debe verificar que los resultados son del
orden de magnitud esperados y, de no ser asi, se debe buscar la causa de error y analizarla.
Con este andlisis ya se estard en disposicion de optimizar las medidas de la pieza y, en
especial, de los espesores tanto del revestimiento como de los largueros, asi como proponer
refuerzos y cambios de material en zonas conflictivas de la estructura. Por tanto este paso
es fundamental en el trabajo que se viene realizando porque corroboraré si todo lo realizado
dista o no de lo esperado y si la estructura ha sido disefiada correctamente para soportar
estas cargas.

4.3.1. Tensiones

Para analizar lo relativo a las tensiones se utilizara el criterio de Von Mises. Este
criterio se utiliza sobretodo para materiales dictiles, como es el aluminio con el que se esta
trabajando, y sostiene que la rotura en un punto se alcanza si el estado tensional es tal que
la energia de distorsién por unidad de volumen en el entorno del mismo, iguala o supera a
la que se produce en el ensayo a rotura en traccién simple. Para calcular la tensién de Von
Mises se puede utilizar la expresion dada por la ecuacion (4.3),

oyym = \/(01 — 02’ + (o _2‘73)2 + (02 — 03)? (43)

donde 01,09 v 03 son las tensiones principales y oy s es la tensiéon de Von Mises. Como
no se tiene el dato del valor de la energfa de distorsién producida en el ensayo de traccion
simple para el aluminio tratado se utilizara el limite de fluencia (oy = 503 MPa) como
limite a partir del cual se produce fallo elastico, lo que no quiere decir que el material
rompa, sino que adquiere deformaciones permanentes.

En la Figura 4.33 se pueden observar las tensiones a las que estd sometido el blended
winglet. Tal como indica la leyenda (siempre en MPa para ser consistentes con el sistema SI
(mm)), la tensién maxima es de oy, = 796,50 MPa. Esta tension es superior al limite de
rotura (oy = 572 MPa), por lo que el material rompera en esas zonas. Esto serd un punto
a analizar en apartados posteriores donde habra que buscar una solucién obligada para
ello. El punto donde se da esta situaciéon de carga méaxima es en el contorno del segundo
agujero que hospeda al pasador méas cercano al LE perteneciente a la uniéon ala-winglet
correspondiente al ala (Figura 4.37 (dcha)) y se puede explicar debido a que esta es una
zona en que se produce el contacto entre el pasador y su abrazadera y donde el pasador,
trabajando para mantener la unién entre el ala y el winglet, traspasa los esfuerzos a su
abrazadera. Asimismo también superan el limite de rotura algunas zonas de los contor-
nos de otros orificios, tanto del enganche inferior como del enganche superior de ambas
uniones, por lo que se reitera la obligatoriedad de encontrar una solucién para estas zonas
perimetrales.
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Figura 4.33: Tensiones de Von Mises totales.

Figura 4.34: Tensiones maximas.

Otras zonas que resultan muy cargadas son las areas de unién entre las asas y el alma de
las costillas. Sin embargo sélo se alcanzan valores superiores al limite de fluencia y rotura
en alguno de los contornos de los orificios que albergan a los pasadores y a los tornillos.
El resto de zonas se encuentran por debajo del limite de fluencia y, consecuentemente, del
limite de rotura.

Para observar todas las zonas que plastifican, Abaqus/CAE incorpora la variable “AC
YIELD”, que indica con un valor superior a 1 que la zona en cuestién estd por encima
del limite de fluencia y con un valor menor que 1 que estd por debajo. Haciendo esto se
obtienen valores mayores que 1 Ginicamente en las zonas que ya se han comentado.

La maxima tension hallada en los tornillos ha sido de 503,1 MPa en el tornillo méas cer-
cano al LE, por lo que este tornillo corre el riesgo de plastificar y adquirir deformaciones
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Figura 4.35: Situaciones de tensiones maximas.

permanentes si se somete a cargas de este tipo. En cuanto a los pasadores se ha obtenido
una tension maxima 355,7 MPa en el pasador més cercano al LE. A pesar de que el resto de
tornillos y pasadores no superan el limite de fluencia, también soportan tensiones muy ele-
vadas (Figura 4.36). Respecto a los pasadores se observa una distribucion particular de las
tensiones en las que sélo las zonas que se encuentran en contacto con la unién ala-winglet
correspondiente al winglet estdn sometidas a tensiones, y la razén de ello es la condicién de
contorno impuesta por la cual la unién ala-winglet correspondiente al ala apenas se mueve
y no ejerce esfuerzos sobre los pasadores. Ambos elementos desarrollan un papel muy im-
portante en la unién, pero los pasadores son los verdaderos encargados de mantenerla bajo
este tipo de cargas ya que el sentido del momento flector hace que las caras de los enganches
superiores tiendan a juntarse mientras que las asas de los enganches inferiores tiendan a
separarse, obligando al pasador a trabajar bajo cargas de tracciéon. Por esta razon se da la
tensién maxima en una abrazadera perteneciente al asa de la unién ala-winglet. En cuan-
to a los tornillos, se observa como las zonas centrales son las mas solicitadas debido a las
reacciones locales que generan las abrazaderas en su extremo ante la flexién de los tornillos.

Figura 4.36: Tensiones de Von Mises en los tornillos y los pasadores.
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Las tensiones que se aprecian en el revestimiento se concentran en la zona del TE y en
las zonas de unién entre el ala y el blended winglet. Las situadas en la zona de unién se dan
entre los largueros y el revestimiento y son debidas a la interaccién entre ambas piezas y a
posibles reacciones locales. Sin embargo, las tensiones generadas en la zona mas cercana al
TE indican que puede existir un pandeo local del revestimiento en esa zona. Esto es logico
puesto que es la zona mas alejada de la sujecién que proporciona la estructura interna. Sin
embargo este pandeo local no existirfa en un revestimiento real por el efecto rigidizador
que proporcionan los larguerillos, que no se han modelado en este ensayo por simplicidad.

Figura 4.37: Tensiones de Von Mises en el revestimiento.

En los largueros las tensiones mas apreciables se dan en la zona cercana a la costilla
principal del winglet debido a que en esta zona existe una restriccién tipo shell-to-solid
coupling y se produce interaccién entre piezas. También se observa que las alas de los lar-
gueros estdn bastante cargadas, lo que indica una buena transmisién de esfuerzos entre el
revestimiento y la estructura interna. Todo esto se puede ver en la Figura 4.38. Ademés
conviene resaltar que sobre el alma de los largueros estara situada la linea neutra que separa
las zonas que trabajan a traccién y las que lo hacen a compresién. También es importante
destacar que hacer coincidir la superficie de las alas de los largueros con el revestimiento
es un procedimiento bastante complejo por lo que es posible (y asi sucede) que al utilizar
la restricciéon “Tie” algunos nodos queden sin restringir, por lo que la trasmision de esfuer-
zos entre el revestimiento y los largueros en estas zonas no serd eficiente. Una manera de
solucionar esto es aumentar la tolerancia en el proceso de creacién de la restriccién pero
ain asi es bastante facil que algiin nodo quede sin restringir.

Por ultimo, en las uniones entre el ala y el winglet aparecen zonas muy tensionadas
en los orificios que hospedan a los tornillos y los pasadores, como ya se ha mostrado en la
Figura 4.37. Respecto a la union ala-winglet (Figura 4.39) correspondiente al ala apenas
aparecen tensiones en el alma de la costilla ya que sobre ella se ha puesto la condicién de
contorno de encastre. Sin embargo si que aparecen tensiones en las zonas de los enganches
superiores e inferiores debido a que estas estan trabajando para mantener la unién entre el
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Figura 4.38: Tensiones de Von Mises en la estructura interna.

ala y el winglet. Respecto a la union ala-winglet correspondiente al winglet (Figura 4.40)
se repiten los picos de tensiéon en los orificios que hospedan a los tornillos y a los largueros.
Sin embargo el alma de la costilla se ve més tensionada que la de la Figura 4.39. Ademaés,
en esta pieza las zonas de unién entre las asas del enganche inferior y la costilla también
sufren valores elevados de tensién. En general la unién ala-winglet correspondiente al win-
glet resulta mas cargada que la del ala. Sobre los picos de tensién alcanzados ya se ha
explicado que se deberd proponer una solucién puesto que los valores maximos mostrados
en las Figuras 4.39 y 4.40 superan el limite de rotura del material.

Figura 4.39: Tensiones de Von Mises en la unién ala-winglet correspondiente al ala.
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Figura 4.40: Tensiones de Von Mises en la unién ala-winglet correspondiente al winglet.
4.3.2. Desplazamientos

Los desplazamientos que sufre el blended winglet como consecuencia de las cargas ae-
rodindmicas e inerciales se pueden ver en la Figura 4.42, donde la leyenda est4 en mm.

nituc

Figura 4.41: Desplazamientos sufridos por el blended winglet.

Como se puede observar, el méximo desplazamiento se produce en el extremo superior
del revestimiento en la zona cercana al TE y tiene un valor de 59,9 mm. En computos gene-
rales, la estructura adquiere mayores desplazamientos a medida que se alejan del encastre
(parte trasera de union ala-winglet correspondiente al ala), puesto que aqui la estructura
estd cada vez menos restringida. El movimiento del revestimiento induce el de los largueros
ya que ambos estan unidos mediante una restriccion tipo “Tie” (amarre). En cuanto a los
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desplazamientos que adquiere la unién ala-winglet correspondiente al winglet, se obtiene
un desplazamiento maximo de 0,774 mm en la zona de unién entre la parte posterior de
la costilla y el larguero anterior, mientras que los agujeros que hospedan los tornillos del
enganche superior y las asas que hospedan a los pasadores del enganche inferior apenas se
mueven, lo que indica que tanto los pasadores como los tornillos estan haciendo su funcién
de mantener la unién entre ala y winglet. La unién ala-winglet correspondiente al ala no se
mueve ya que sobre la parte posterior de la costilla se ha impuesto la condicién de contorno
de encastre.
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Figura 4.42: Desplazamientos sufridos por la estructura interna.

Otra forma de estudiar los desplazamientos de la estructura es mediante su deformada.
En el caso del blended winglet la mejor forma de visualizar su deformada es sobre el perfil
de éste. Dado que los desplazamientos de la estructura son del orden de milimetros se
decide acompanar las deformadas a escala real con una vision exagerada (con un ratio de
visualizacién x6) para la situacion final en la Figura 4.43. Ademaés se decide representar
los vectores desplazamientos donde se puede ver méas claramente el movimiento desde la
posicién inicial hasta la posicién final.

Mediante la Figura 4.43 se puede observar como la estructura flecta en el sentido
antihorario de la imagen, provocando la traccién del enganche inferior y la compresion del
enganche superior. A pesar de obtener un desplazamiento maximo de Upmq, = 59,9 mm
se puede suponer que el blended winglet no estd sometido a grandes deformaciones y que,
exceptuando el caso de los orificios que hospedan a los tornillos y a los pasadores para los
cuales se tendra que encontrar una solucién, la estructura estd bien preparada para resistir
este tipo de cargas.

70



SECCION 4.3. Andlisis de los resultados

i

-
.
i
b
+
+
+
+
+1
i
+

Figura 4.43: Deformada experimentada por el winglet. A la izquierda la situaciéon inicial.
En el centro la situacion final con ratio x1 (izq) y x6 (dcha) de visualizacion. A la derecha
los vectores desplazamientos.

4.3.3. Reacciones

Las reacciones experimentadas sobre el winglet aparecen, como el légico, en las zonas
donde la estructura estd encastrada, es decir, sobre la parte trasera de la costilla del ala,
tal como se muestra en la Figura 4.44.

B

Figura 4.44: Reacciones experimentadas por el blended winglet.

Como se viene diciendo, debido a las cargas aplicadas sobre el winglet aparece un
momento flector aplicado sobre el eje X apqqus que tiende a rotar toda la estructura alrededor
de dicho eje en sentido horario. Por ello la mayor parte de las reacciones se concentran en
las zonas cercanas al intradés. El elemento mas restringido presenta una fuerza de reaccién
de 2087 N. Es importante resaltar que esta distribucién de reacciones no es la que se
produciria en un vuelo real puesto que la condicién de contorno no es la real, sino que
es mas restrictiva, ya que la real constarfa Gnicamente del encastre entre los largueros
provenientes del ala y la costilla del winglet, y no el de toda la costilla principal del winglet,
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como se ha considerado en este caso. De esta manera este apartado pierde en funcionalidad
por las razones ya explicadas.

4.4. Verificacion de los resultados

A la vista de los resultados obtenidos se observa como la estructura supera el limite
de rotura en varias zonas de contacto entre piezas en las que, por tanto, formard grietas y
rompera. Ademas los desplazamientos obtenidos son grandes por lo que se puede calificar
el problema de grandes desplazamientos y no lineal. Debido a esto si que ha sido necesario
seleccionar la opcién “Nlgeom” en el médulo Step. Pero todos estos resultados estan sujetos
a las condiciones en las cuales se ha llevado a cabo el ensayo. Fn esta seccién se discutiran
dichas condiciones y se tratara de dar validez a los resultados obtenidos.

El primer elemento a tener en cuenta es la semejanza entre el modelo real de un blended
winglet y el que se ha utilizado en este trabajo. Como se ha venido diciendo en varias partes
de este documento no ha sido posible obtener una fuente fiable que marque las directrices
de diseno de la estructura de un blended winglet, por lo que el disefio ha sido invencién
del autor. El acoplamiento entre el ala y el winglet si se ha modelado a raiz de un diserio
recogido en la patente US2014/0117158; no obstante esta patente carecia de medidas por
lo que se ha tenido que escalar en base a la longitud de la cuerda en el encastre con el ala.
Otro factor importante a comentar es una pieza que no se ha modelado y que puede ser
importante en la union ala-winglet. Es una placa de empalme que se fabrica en titanio y
que se coloca en los extremos de los enganches de forma transversal ayudando a mantener
la unién entre los largueros y la costilla del winglet. Aun con todo esto se ha conseguido
un modelo bastante correcto y semejante al real.

El segundo elemento a tener en cuenta es la calidad de la malla. Una forma de eliminar
esta posible causa de error es realizar un estudio de sensibilidad de la malla basado en
el principio de prueba y error. Esto se hace mallando el modelo y refindndolo cada vez
més hasta que los resultados en dos calculos consecutivos disten menos de un 1 %. De esta
forma se asegura que la solucién computacional es independiente de la malla, tanto de
sus dimensiones como de su resolucién. Sin embargo este procedimiento no se ha realizado
en este trabajo puesto que conllevaria una gran carga de trabajo. Por el contrario se ha
decidido dimensionar la malla con un tamano de elemento pequefio para todas las piezas
vy con un refinamiento en zonas de cambio de pendiente y de contacto entre piezas, asi
como en zonas de concentracién de tensiones. No obstante podria mejorarse la malla una
vez realizado el andlisis refinando ain més las zonas donde se han obtenido los valores de
tensién mas elevados.

El tercer elemento a considerar es la simplificacién introducida en cuanto al material
se refiere. En el modelo real los pasadores y los tornillos se fabrican con titanio o acero
v los largueros de material compuesto, lo que mejora la respuesta de la estructura ante
situaciones limites de carga como la que se ha tratado en este trabajo. Ademés, existen
mecanismos de proteccién para cilindros interiores hechos de aceros o superaleaciones que
protegen a la pieza frente a la interaccién con los tornillos o pasadores. Por tanto el hecho
de haber utilizado la aleacion de aluminio AA7075-T6 como material de todas las piezas
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introduce cierto error en los resultado obtenidos.

Fl cuarto elemento a tener en cuenta son los procesos utilizados para calcular las cargas.
Como se ha podido comprobar el procedimiento para calcular las cargas aerodindmicas es
bastante preciso y es el mas adecuado a la realidad, puesto que se ha elegido un software
muy potente en el campo de la dindmica de fluidos computacional. Ademas, el hecho de
haber exportado estas cargas directamente de Fluent a Abaqus mediante la distribucion de
presiones anula cualquier posibilidad de error en el proceso de definicién de las cargas. Por
otra parte, las cargas inerciales han sido calculadas a partir de las ecuaciones de Bryan de
la Mecéanica de Vuelo que son ampliamente utilizadas para casos como este. La tnica posi-
bilidad de inducir error ha estado en la definicién del centro de masas del winglet, necesario
para el calculo de las aceleraciones inerciales, que se ha hecho sin profundizar demasiado
en ello. A pesar de esto ultimo se puede concluir que las cargas calculadas representan a la
perfeccion las cargas reales y que la introduccion de estas en Abaqus no induce ningtn error.

El quinto elemento a considerar es la condicién de contorno aplicada. Como ya se ha
comentando varias veces en este trabajo la condicién de contorno utilizada es mas restric-
tiva que la condicién de contorno real a la que estd sometido un blended winglet, en la cual
la dltima costilla del ala, sobre la que van montados los enganches de la union ala-winglet
correspondiente al ala, se encastra a los largueros. En este trabajo se ha encastrado la to-
talidad de la superficie trasera de la costilla como simplificacién para no tener que modelar
los largueros del ala. Esta simplificaciéon introduce un error importante en la respuesta de
la estructura frente a la situaciéon real.

El altimo elemento a considerar son los valores de los resultados obtenidos. A pesar
de que la estructura resiste bien las cargas aplicadas, en los contornos de algunos de los
agujeros que hospedan a los tornillos y los pasadores se supera el limite de rotura. El hecho
de que se supere el limite de rotura en estas zonas (Figura 4.37) se puede explicar debi-
do a que, mientras que la rotura a flexién de los tornillos y los pasadores no se produce
(y es infrecuente que lo haga), la excesiva deflexion a la que estan sometidos provoca la
concentracion de tensiones cerca de los planos de corte (interseccion de superficies) de las
abrazaderas, que en lugar de distribuir uniformemente la carga a lo largo del espesor, la
concentran en las zonas de interseccién de superficies, llevando a la unién a un posible fallo
prematuro. Esto ocurre siempre asf si hay una unién de este tipo sometida a flexién, razén
por la cual en una unién real se protege el cilindro interior con elementos cilindricos huecos
(tipo anillo) como puedan ser camisas elasticas o anillos de refuerzo.

Para concluir este apartado conviene resaltar que la elevada magnitud de las tensiones
es debida en su mayor parte a las cargas aerodinamicas, que son claramente predominantes
frente a las cargas inerciales. Esto se ha sabido después de realizar una simulacién para
el vuelo en crucero donde las cargas inerciales tienen en cuenta tinicamente la gravedad
en el eje Yapqqus ¥ donde la diferencia obtenida para la tension méxima es de apenas un
6 % y para el desplazamiento maximo de un 11 %. Este hecho es bastante logico ya que,
como se ha explicado, el blended winglet es un componente aerodindmico que aprovecha
su geometria para mejorar la eficiencia del ala. Por otra parte, durante todo el anélisis se
ha observado como son las zonas méas cercanas al LE las que sufren valores mayores de
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tension. Esto es debido a que el centro aerodindmico del winglet, por ser una simulacién
subsonica (M = 0,608), se encuentra a una distancia ¢/4 del LE, lo que implica que las
cargas aerodinamicas afectan sobretodo a la parte mas delantera del winglet.

4.5. Propuesta de mejoras

En el anélisis de tensiones de los tornillos y pasadores se ha obtenido un valor maximo
para uno de los tornillos de 503 MPa. Es decir, el tornillo alcanza el limite de fluencia en
algiin punto. Para evitar esto debe introducirse la mejora de fabricar los tornillos y los
pasadores y, mas en particular, los que se encuentren entre medio del LE y ¢/2, con mate-
riales mas resistentes, como puede ser la superaleacién INCONEL 718. Esta superaleacion
en base Niquel se endurece por precipitacion y es facilmente conformable. Sus propiedades
mecanicas se recogen en [12]| y se resumen en la Tabla 4.2.

Parametro Valor Unidades
Densidad (p) 8220  kg/m3
Tension ultima de rotura (o) 1375 MPa
Tension de fluencia (oy ) 980 MPa

Modulo de elasticidad (E) 208 GPa
Coeficiente de Poisson (v) 0,29 -
Elongacion en rotura 18% -

Tabla 4.2: Propiedades mecanicas INCONEL 718.

Sin embargo la criticidad de la estructura no se ha encontrado en los tornillos y en los
pasadores sino en el contorno de los orificios que los hospedan y, més en particular, en la
zona de interseccién de superficies. Por tanto, si se quiere llevar a cabo una unién de este
tipo seré necesario utilizar el uso de anillos de refuerzo o camisas elasticas situadas sobre el
contorno de los orificios para evitar que se supere el limite de rotura en estas zonas y evitar
asf la formacién de grietas y el fallo prematuro de la unién. Puesto que es una mejora a
introducir obligatoria, se reserva un apartado especifico para explicar la implementacién y
las propiedades de esta solucién.

4.5.1. Solucién en bordes de agujeros

Para evitar que la concentraciéon de tensiones generada en las zonas de interseccién de
superficies de los agujeros que hospedan a los tornillos y a los pasadores supere el limite de
rotura se ha de utilizar un elemento intermedio (entre el pasador o tornillo y su respectiva
abrazadera) de alta resistencia que amortigiie el contacto entre ambas piezas. Este elemento
debera ser tipo anillo (Figura 4.45 (izq)) o camisa elastica (Figura 4.45 (dcha)). Para este
caso se propone un anillo de refuerzo fabricado con el material STELLITE 6 ALLOY,
una, superaleacién en base Cobalto altamente resistente al desgaste cuyas propiedades se
recogen en [13] y se resumen en la Tabla 4.3.
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Figura 4.45: Anillo de refuerzo (izq). Camisa de alivio (dcha).

Parametro Valor  Unidades
Densidad (p) 8220 kg/m?
Tension ultima de rotura (o) 1265 MPa
Tension de fluencia (oy) 750 MPa
Modulo de elasticidad (FE) 237 GPa
Coeficiente de Poisson (v) 0,29 -
Elongacion en rotura 3—-5% -

Tabla 4.3: Propiedades mecénicas STELLITE 6 ALLOY.

Asi, los anillos soportaran gran parte de los esfuerzos producidos por los ejes y restaran
esfuerzos a las abrazaderas, que han resultado ser las partes mas solicitadas de toda la
estructura. Todo esto viene recogido en [14], donde se demuestra que el hecho de introducir
un mecanismo de alivio de tensién entre una abrazadera y un eje provoca una disminucién
de tensiones en el contorno del agujero. Este alivio de tensiones es mayor cuanto mayor
es el espesor del mecanismo de alivio o la rigidez del material con el que estd fabricado.
Para esta estructura se propone agrandar el didmetro de los agujeros e introducir anillos
de refuerzo de elevada rigidez y reducido espesor en el contorno de todos ellos.
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Conclusiones

En este capitulo se pretenden resumir las conclusiones mas interesantes a las cuales
se ha llegado con este trabajo. Se hara de forma numerada' para aclarar las ideas méas
importantes al lector.

1. El objetivo principal de un winglet es reducir la resistencia inducida de la aeronave,
que es la debida a la generacién de sustentacién, llevando as{ a la resistencia total a redu-
cirse.

2. Cualquier winglet se disena para la etapa de crucero puesto que aqui se maximiza el
ahorro de combustible en comparaciéon a otras fases del vuelo.

3. La principal desventaja a la hora de equipar una aeronave con un winglet es el
aumento del momento flector en el encastre del ala con el fuselaje. Sin embargo, se ha
demostrado como un winglet resulta mucho mas beneficioso en términos del aumento del
momento flector en el encastre del ala con el fuselaje y en la mejora del coeficiente de
Oswald que aumentar el alargamiento por medio del aumento de la envergadura del ala.

4. El efecto més significativo que provoca un winglet, en cuanto a la reduccion de la
resistencia inducida se refiere, es la disminucién del tamano y la intensidad del vértice que
se extiende aguas abajo del ala. Otros efectos a tener en cuenta son la introduccién de
una componente de traccién en la direccién del empuje y el aumento de la sustentaciéon en
punta de ala.

5. La adicién de un blended winglet en un B737-800 volando a 7000 m de altitud a
una velocidad de 190 m/s y con un angulo de ataque de 2,5° supone una reduccion de la
resistencia total de la aeronave en un 8,02% (motivo fundamental por el que equipar una
aeronave con un winglet) y un aumento de la sustentacion de un 4,92 %, lo que lleva a la
eficiencia aerodindmica a aumentar en un 11,8 %.

6. Las cargas aerodindmicas predominan en gran medida sobre las cargas inerciales.
Esto es debido a que el blended winglet es un componente altamente aerodinédmico disena-
do para generar fuerzas aerodindmicas de gran magnitud.

7. En el anélisis estructural se ha obtenido una concentraciéon de tensiones en las zonas
de interseccién de superficies de los agujeros que hospedan a los tornillos y los pasadores.
En algunos puntos de estas zonas se supera el limite de rotura del material. Esto ocurre
debido a que, mientras que la rotura a flexién de los tornillos y los pasadores no se pro-
duce, la excesiva deflexién a la que estan sometidos provoca la concentraciéon de tensiones
cerca de los planos de corte (interseccion de superficies) de las abrazaderas, que en lugar
de distribuir uniformemente la carga a lo largo del espesor, la concentran en las zonas de
interseccion de superficies, llevando a la unién a un posible fallo prematuro.

1Bl orden no es significativo.
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8. Como consecuencia del punto anterior se presenta la solucion obligatoria de acom-
panar la union tornillo/pasador-abrazadera con un mecanismo de alivio de tensiones como
puede ser un anillo de refuerzo o una camisa, cuyo material deberd ser mas resistente que

el aluminio con el que se ha trabajado. Se propone como material la superaleacién en base
Cobalto STELLITE 6 ALLOY.

9. Los pasadores y los tornillos también estan sometidos a altas tensiones, motivo por el
cual se propone un cambio de material para ellos hacia uno mas resistente, como puede ser
la superaleacion en base Niquel INCONEL 718 o la aleacion de titanio Ti6Al4V. Sin embar-
go esta no es una solucion obligada puesto que ninguno de ellos supera el limite de fluencia.

10. Los desplazamientos que adquiere el blended winglet como consecuencia de las car-
gas aplicadas alcanzan un valor maximo de 59,9 mm en el extremo superior y en general
aumentan en magnitud cuanto mas alejados estan de la costilla del ala, donde se ha situado
la condicién de contorno de encastre.

11. Tanto el revestimiento como la estructura interna trabajan claramente a flexion.
Los tornillos del enganche superior también trabajan a flexién mientras que los pasadores
del enganche inferior estan sometidos a esfuerzos de cortadura.

12. Por los valores de tension obtenidos en los contornos de los agujeros se ha de calificar
el problema de no lineal y grandes desplazamientos, donde la respuesta no es linealmente
proporcional a las acciones aplicadas. Sin embargo, el resto de la estructura resiste bien las
cargas aplicadas y en ningtin momento corre el riego de plastificar y adquirir deformaciones
permanentes por lo que, si se implementa la solucién explicada en el punto 8, estas tensio-
nes quedarfan dentro del rango admisible y se podria calificar el problema de elastico lineal.

13. Los espesores utilizados para los largueros, el revestimiento y las almas de las
costillas son un factor a optimizar postanalisis. Puesto que en ninguna de estas zonas se
alcanzan valores cercanos al limite de fluencia se puede concluir que los valores utilizados
son adecuados y que no serd necesario someterlos a un proceso de optimizaciéon dado que
ya parten de un valor ajustado.
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Presupuesto

6.1. Introduccién

En este capitulo se pretende exponer un breve estudio de los costes asociados a este
trabajo. Para ello se tendran en cuenta los costes relativos al material utilizado, a las
licencias de los programas empleados y a los recursos humanos. A todo esto habra que
anadirle el Impuesto sobre el Valor Anadido (IVA), que se tasa en un 21 %. El proyecto
se ha realizado durante un periodo de 5 meses. Se han considerado 20 dias laborables con
una jornada laboral de 4 horas, lo que conlleva un total de 80 horas al mes y 400 horas de
trabajo totales.

6.2. Coste asociado a la mano de obra

Fl coste asociado a la mano de obra es inicamente el sueldo correspondiente al director
del proyecto. Este coste se puede ver reflejado en la Tabla 6.5.

Cantidad Categoria Coste por hora (€/h) Tiempo dedicado (h) Coste total (€)
1 Profesor 47 20 940

Tabla 6.1: Costes asociados a la mano de obra.

6.3. Coste asociado a la adquisicién de licencias

En esta seccion se estudia el coste asociado a la adquisicién de licencias de los softwares
empleados para la realizacién de este trabajo. Los softwares utilizados han sido: SolidWorks
2015, ANSYS Fluent 14.5, Abaqus 6.14 y Wolfram Mathematica 10 en su versién de es-
tudiante. El software utilizado para la redaccion del documento (LaTeX) ya habia sido
adquirido antes de realizar el proyecto.

Las licencias relativas a los softwares SolidWorks 2015 y Wolfram Mathematica 10 han
sido adquiridas por medio de la web “Descargas software UPV” de forma gratuita, por ser
alumno de la UPV. En cuanto a Abaqus y ANSYS Fluent se considerard que ya se tienen
las licencias oportunas y por tanto solo se ha de considerar su amortizacién. Respecto a
Abaqus, teniendo en cuenta que el periodo de licencia contratado es de 5 anos y que el
proyecto ha sido realizado en un periodo de 5 meses, el coste total de amortizacién es de
1277,08 €. En cuanto a ANSYS, con una licencia contratada para 5 afios, el coste total de
amortizacion es de 2408,25 €. Los costes relativos a las licencias se pueden ver reflejados
en la Tabla 6.2.
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Cantidad Software Coste total (€)
1 SolidWorks 2015 0
1 ANSYS 14.5 2408,25
1 Abaqus 6.14 1277,08
1 Wolfram Mathematica 10 0

Tabla 6.2: Costes asociados a las licencias.

6.4. Coste asociado al material

El coste asociado al material es debido al ordenador con el que se realiza el trabajo y
al papel y a la tinta utilizados para hacer fotocopias.

Cantidad Concepto Coste total (€)
1 Papel y Toner impresora (negro y color) 60
1 Ordenador MSI 2013 950

Tabla 6.3: Costes asociados al material.

6.5. Costes totales

El coste total del proyecto se calcula como la suma de los costes parciales asociados
al material, a la mano de obra y a las licencias. Una vez obtenida la base imponible se le
aplicara el impuesto sobre el valor aniadido para obtener el presupuesto global del proyecto.

Concepto Importe (€)

Mano de obra 940
Licencias 3685
Material 1060

Total 5685

Tabla 6.4: Costes parciales.

Concepto Importe (€)

Base imponible 5685
IVA (21 %) 1193,85
TOTAL 6875,85

Tabla 6.5: Coste total de la realizacion del proyecto.
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Clear["Global "]

TFG - SAMUEL FRANCESC LOPEZ
CANOS

ANALISIS DE LA TRAYECTORIA Y
CALCULO DE ACELERACIONES

DATOS Y COEFICIENTES: B737-800

g-= 9.81;

lavion = 42.1;

MASAS
MTOW = 79 002; MPL = 20 540 ; MFL = 21 000; OEW = 42 901; m = 55000;

ATMOSFERA ISA (z<11000 m)

ISA = {po = 1.225, To = 288.16, Po = 101 325,
eat[z_] = (1-22.57%10°z),
sat[z_] = (1-22.57%107°2)° %%, cat[z_] = (1-22.57+10°¢z)" 2%,
P[z_] = Poxdbat[z], p[z_] =poxocat[z], T[z_] =Toxbat[z],

1.458 % 10-°13/2
u= ,a=20.05*’\jT[z]};

110.4°+T
GEOMETRIA DEL ALA PRINCIPAL
oo . 30618

To102

Printed by Wolfram Mathematica Student Edition
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WingAvion = {Envergadura =bw=35.79, crw=1.8 xesc,
CuerdaMediaAerodinamicaAla = cw = 3.96,
EspesorAdimensionalAla = tW=0.077,
SuperficieReferenciaAla = Sw = 124.58,

AnguloCuerdac4Ala = Ac4W = 25.02

4
180
7T
AnguloBordeAtaqueAla = ALEw = 28 % , Ac2w = 23 * ,
180 180
1.25
EstrechamientoAla = Aw = —,
7.88

ARW = bwz/SW};

GEOMETRIA DEL EMPENAJE HORIZONTAL

ctt
TailAvion = {bt = 14.35, crt =1.2*esc, ctt = 0.23xesc, At = —,
crt
CuerdaMediaAerodinamicaTail = ct = 2/3 * crt * (1 + )Lt"2/ (1 + )Lt)) ,

EspesorAdimensionalTail = tT = 0.085,

b
SuperficeTail = St = 32.78, ALEt = 34 ,
180

7
, Ac2t = 30 * ,
180 180

AnguloCuerdac4Tail = Ac4T = 30 *

ARt = bt? /St};
INERCIAS

Ry =0.356; Rx=0.37; Rz =0.503;
Iyy =m+ (lavion/2)*2 xRy*2
3.08864x10°

Ixx =m# (bw/2)~2 *Rx"2

2.41118 x10°

Izz =m+ ((lavion+bw) /2) A2 %xRz"2
2.11058 x 107

Ixz = 0; (* Ejes principales de inercia x)

COEFICIENTE CL
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2 ;t ARW
CLaw = ;
2+4/4+ARW 2% (1-M2 + Tan[Ac2w] ~2)
2 wt ARt
CLat = ;
2+4/4+AREA2 % (1-MA2 + Tan[Ac2t] ~2)
16 CLaw P
deda = - — ; (+ DESVIACION DE LA CORRIENTE )
ARw

cf=0.2%*esc; ef:ArcCos[l-Z* (l—cf/ct)];
x1=27nx(1- (6f-Sin[ef]) / x);

x2 = (CLat) / (2 7r);

x3=Kc=1.07;

x4 =Kb=1;

Clée = x1 » x2 * x3 * x4 ;

CLO = 0.1755;

st
CLa = CLaw + CLat (1 +dsda) * (—) ;

Sw

St
CLée = Clde * (—) ;
Sw

CL[a_, ée_] = CLO + CLa * a + CLée * Se;

COEFICIENTE CD (POLAR DE COEFICIENTES CONSTANTES)

CDO = 0.02546; k = 0.04609;

CD[a_, 6e_] = CDO +k *CL[a, 6e] ~2;
CENTRO DE GRAVEDAD Y PUNTO NEUTRO

XCDG = 0.5 x esc;

Yw:bw/6* ((1+2*Aw)/(1+kw)) ; XCAw = Yw * Tan[ALEw] + 0.25 » cw;
hiato =5.05 xesc;

Ye=bt/6x ((L+2x2at) /(1+2at));

xXCAt = hiato+crw+ Yt * Tan[ALEt] +0.25 xct ;

St st
xPN = (CLat * (1 + deda) * (—) * XCAt + CLaw * xCAw)/ (CLat * (1 + deda) * (—) + CLaw) ;
Sw Sw

COEFICIENTE CM

CMO = -0.08776;

xCDG - xPN
CMa = (—) * CLa;
Ccw
XCDG - xCAt
CMbe = +CLSe * (—) ;
CwW

CM[a_, 6e_] = CMO + CMa * a + CMée * de;

DERIVADAS LONGITUDINALES
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nd=1;

CLg =2 *CLat *nd % (St / Sw) ((xCAt - xCDG) / cw) ;

CLaDot = 2 * CLat * nd * (St / Sw) » ( (xCAt - xCDG) / cw) * Abs[deda] ;

CMg = -2 *CLat *xnd » (St / Sw) ((xCAt - xCDG) / cw) * ( (xCAt - xCDG) / cw) ;
CMaDot = -CLaDot * ( (xCAt - xCDG) / cw) ;

DERIVADAS LATERALES DIRECCIONALES

{CYB, CYBDot, C1B3, C1BDot, CNB, CNADot, CYp,
CYr, Clp, Clr, CNp, CNr, CYSA, CYSR, C16A, C16R, CNSA, CNSR} =
{-1.334, 0.1941, -0.2053, 0, 0.1926, 0, -0.1881, 0.5860, -0.9216, 0.2114,
-0.07991, -0.2523, 0, 0.3571, 0.1497, 0.03647, 0.001197, -0.1565};

LEY DE EMPUJE (Modelo Aerospatiale)

TO =107 %10"3;

Thrust = 2+ TO* (1-M+M*2/2) % (1-22.57%x10%-6z) ~4.256 * 6p;

RESOLUCION DEL CASO: EVITAR COLISION DE
FRENTE

VARIABLES QUE DEFINEN LA TRAYECTORIA INICIAL: HELICE

z0 = 7000;
6p = SpTRIM = 0.80;

b
¢Trim = 15 = ;
180

7
; (» Q equivale a ¥' *)
180

V0 =190;
M=VO/(a/.z->zO);

Q=2x%

CONDICIONES INICIALES

vo )2

. _ V_O (a) N 4.256° .

ThTrim[z_, 6p_] =2+ TO [1- + (1-0.00002257" z) * 6p;
a 2
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A=IxxxIzz-Ixz"2;
1

NTrim = — p[2z0] SwbwV0*2 *
2

. . . bw » pTrim bw % rTrim
(CN(SA * OATrim + CNSR * SRTrim + CNf3 * BTrim + CNp * —— + CNr * —) ;

2vVvo0 2vVvo0

. 1 . . cw * qTrim
MTrim = — p[z0] SwcwV0*2 * (CMa * aTrim + CMSe * SETrim + CMq * —) ;
2 2VO0

1
LTrim = — p[2z0] SwbwV0*2 %
2

. . . bw » pTrim bw * rTrim
(ClcSA * OATrim + C16R * SRTrim + C18 * BTrim+ Clp* ——— + Clr * —) ;

2vo0 2vo0

SistemaTrim =
1
{el = ThTrim[z0, 6pTRIM] -~-gm Sin[6Trim] - — SwV02 p[z0] * CD[aTrim, SETrim] +
2

CLg cw gqTrim

1
=~ sSwV0% p[z0] aTrim * (CLcSe SETrim +
2 2Vv0

+ CLa aTrim) ==

m (VO (gqTrim aTrim - rTrim STrim) ) ,
bw CYp pTrim
e,

1
e2 =gmCos[6Trim] Sin[¢Trim] + — Sw v02 p[z0] (CY:SR SRTrim +
2 2Vv0

bw CYr rTrim

+CY3 BTrim) ==m (VO (rTrim - pTrim aTrim) ) ,
2V0

1
e3 = gmCos [6Trim] Cos [¢Trim] - — Sw V02 aTrim CD [aTrim, SETrim] p[z0] -
2

CLg cw qTrim

1
— swV0? p[z0] (CLée SETrim + + CLa aTrim) ==
2

2vVvo0
m (VO (-qTrim + pTrim BTrim) ) ,
Izz Ixz
e4d =0= — LTrim+ NTrim +
A A
Ixz (Ixx-Iyy+ I1zz) . . Izz (Iyy- Izz) - Ixz? . .
( ) PTrim gTrim + rTrim qTrim,
A A
MTrim Izz - Ixx . . Ixz ) .
e5=0 == + pPTrim rTrim + (rTr:Lm - pTrim ) ,
Iyy Iyy Iyy
Ixx z
€6 =0 == — NTrim+ LTrim +
A A
(Ixx - Iyy) Ixx + Ixz? . . Ixz (Iyy-Ixx-Izz) . .
pTrim qTrim + rTrim qTrim,
A A

e7 = pTrim == -Q » Sin[6Trim],
e8 = gTrim == Q * Cos [6Trim] * Sin[¢Trim],

e9 = rTrim == Q * Cos[6Trim] * Cos[¢Trim] } ;

SistemaTrim = FindRoot[SistemaTrim, {{6Trim, .01754}, {aTrim, .01754} ,
{BTrim, .01754}, {gTrim, 0}, {pTrim, .01754}, {rTrim, .01754} ,
{6RTrim, - .01754}, {6ATrim, .01754}, {SETrim, -0.01754}}];
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TRIMADO = {6TRIM, aTRIM, STRIM, qTRIM, pTRIM, rTRIM, SRTRIM, SATRIM, SETRIM} =
{6Trim, aTrim, BTrim, qTrim, pTrim, rTrim, SRTrim, 6ATrim, SETrim} /.
Flatten[SistemaTrim] ;
{{"6TRIM (°)", "aTRIM (°)", "BTRIM (°)", "qQTRIM (°/s)", "PTRIM (°/s)",
"rTRIM (°/s)", "6RTRIM (°)", "S6ATRIM (°)", "OETRIM (°)"},

180
Transpose[{TRIMADO* }]} // TableForm
b
OTRIM (°) aTRIM (°) BTRIM (°) gTRIM (°/s) PTRIM (°/s) rTRIM (°/s)
-2.59572 5.46275 -10.2306 0.517107 0.0905766 1.92987
CONTROLES
tf = 240;
{A6A =-3% , ASR = 5 % , ASAFINAL = -7 , ASRFINAL = - 6 * };
180 180 180 180

{6A[t_] = SATRIM » (UnitStep[t-0] - UnitStep[t-25]) +
ASA * (UnitStep[t - 35] - UnitStep[t - 40]) -
ASA * (UnitStep[t- 90] - UnitStep[t- 93]) +
ASAFINAL * (UnitStep[t - 187] - UnitStep[t-187.7]),
Se = SETRIM, SR[t_] = SRTRIM » (UnitStep[t- 0] - UnitStep[t-25]) +
ASR * (UnitStep[t - 35] - UnitStep[t-40]) +
ASRFINAL * (UnitStep[t - 90] - UnitStep[t - 93]), 6p = SpTRIM};

0 180
, 6e % , OR[t] *

T T

180
Plot[{sA[t] * }, {t, 0, t£},

PlotLegends -» {"6A", "de", "6R"}, AxesLabel » {"t (s)", "Control (°)"},
PlotLabel -» "VARIACION DE LOS CONTROLES", PlotRange -» {-15, 10}]

VARIACION DE LOS CONTROLES

Control (°)

10r
5

B — 6A

B — 1 " " " " 1 n n n n 1 " " " n 1 " " " n t(s)

[ 50 100 150 200 oe

[ - R
-5 j
0L
-15 L

ECUACIONES

a=vY286.9%1.4xT[z[t]] ; M=V[t]/a;
POLAR DE COEFICIENTES CONSTANTES

CD[t_] =CDO +k * (CLax a[t] +CLée » Se)?2;
LEY DE EMPUJE
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vieg (%)

Th[z_, 6p_] =2 %TO * +

a

] (1-0.00002257" z[t])*?*® «6p;

Ecuaciones I, 2 y 3 (Fuerzas)

Se asume que los angulos de ataque (a) y de derrape (5) son pequefos.

ecl =m# (V'[t] +V[t] (g[t] *a[t] -r[t] *B[t])) = Th[z, 6p] + lp[z[t]] SWV[t]*2 *
2

cw * q[t] cwxa'[t]
-CD[t] +aft] * (CLa*a[t] + CLée * 6e + CLg@ * —— + CLaDot * —]J -m%*
2VI[t] 2V[t]
g*Sin[6[t]];

ec2=mx* (B[t] *V'[t] +V[t] (x[t] -p[t] »a[t] +B'[t])) ==

1 bwxp[t]
—p[z[t]] SWV[t]*2 * (CY&R*&R[t] +CYB*B[t] +CYpx — +
2 2VI[t]
bw*r[t] bwxf'[t] .
CYr * — + CYf3Dot * —] +mxg*Cos[6[t]] *»Sin[¢[t]];
2V[t] 2V[t]
ec3 =mx (a[t] *V'[t] +V[t] (p[t] *B[t] -q[t] +a'[t])) ==
1 cwx q[t]
-—p[z[t]] SWV[t]*2 * (CLa*a[t] +CLée *6e +CLg* — +
2 2VI[t]
cwxa'[t]
CLaDot + —— + a[t] *CD[t]) +mxg*Cos[6[t]] *Cos[op[t]];
2V[t]
Ecuaciones 4, 5 y 6 (Momentos)
A=IxxxIzz-Ixz"2;
Ll = ip[z[t]] SwbwV[t] "2 * (CléA*éA[t] +Cl6R *# 6R[t] +
2
ClB *f[t] +C1P*M+Clr*M+ClBDot*M ;
2VI[t] 2VI[t] 2VI[t]
Izz Ixz Ixz (Ixx-Iyy+ Izz)
ecd =p'[t] == — L1+ N1+( )p[t]q[t]+
A A A
I Iyy-1I - Ixz?
zz (Iyy zz) XZ c[t] qIt];
A
1
Ml = —p[z[t]] SwcwV[t]*2 *
2
cwx q[t] cwxa'[t]
CMa x a[t] + CMée x e + CMgQ* ——— + CMaDot * — | ;
2VI[t] 2VI[t]
M1 Izz - Ixx Ixz 2 2
ec5=q'[t] == + ——— pltl r[t] + (z[t1?-pIt]1?);
Iyy Iyy Iyy
ec6=r'[t] =
I£N1+ Ixz Ll (Ixx - Iyy) Ixx+ Ixz? pIt] qrt] + Ixz (Iyy-Ixx-1Izz) rit] qIt];
A A A A

1
Nl =—p[z[t]] SwbwV[t]*2 % |CNSA * SA[t] +CNSR * SR[t] +CNB » B[t] +
2

*b—w*p[t] +CNr-kb—w*:r:[t:I +CN/3Dot*b—w*B'[t] ;
2V[t] 2V[t] 2V[t]

CNp
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Ecuaciones 7, 8 y 9 (Velocidades angulares)

ec7 =p[t] =¢'[t] -¢'[t] *Sin[6[t]];
ec8 = qg[t] ==6"'[t] *Cos[d[t]] +¥'[t] *Cos[O[t]] *Sin[¢[t]];
ec9 =r[t] ==-6"'[t] *Sin[¢[t]] +¥'[t] *xCos[6[t]] *Cos[Pp[t]]:

Ecuaciones 10, Il y 12 (Trayectoria)

u[t_] =V[t] *Cos[a[t]] *Cos[B[t]]:
v[t_] =V[t] *Sin[B[t]];
wlt_] =V[t] *Sin[a[t]] *Cos[B[t]];
eclO0 =x'[t] ==u[t] Cos[O[t]] Cos[y[t]] +
v[t] (Cos[¢[t]] Sin[6[t]] Sin[¢[t]] -Cos[¢[t]] Sin[y[t]]) +
w[t] (Cos[¢[t]] Cos[¢[t]] Sin[O[t]] +Sin[¢[t]] Sin[Yy[t]]);
ecll =y'[t] ==u[t] Cos[6[t]] Sin[¥[t]] +
wit] (-Cos[¢[t]] Sin[¢[t]] +Cos[¢[t]] Sin[O[t]] Sin[Y[t]]) +
v[t] (Cos[¢[t]] Cos[¥[t]] +Sin[6[t]] Sin[¢[t]] Sin[¥[t]]);
ecl2 =z'[t] == - (w[t] Cos[6[t]] Cos[d[t]] -u[t] Sin[6[t]] +
v[t] Cos[o[t]] Sin[¢[t]])’

SOLUCION DEL SISTEMA: INTEGRACION

SystemO1 =
{{ecl/.M>V[t] /a,ec2/.M>V[t]/a,ec3/.M>V[t]/a,ecd,ec5/.M>V[t]/a,
ec6, ec7, ec8, ec9, ecl0, ecll, ecl2, a[0] == aTRIM, B[0] == STRIM,
V[0] = V0, 6[0] == 6TRIM, ¢[0] == ¢Trim, %[0] == 0.0001, p[0] == pTRIM,
q[0] == gTRIM, r[0] == rTRIM, x[0] == 0.0001, y[O0] == 0.0001, z[O] == z0}};

System02 = NDSolve[SystemO1,
{al[t], B[], V[t], o[t], ¢[t], ¥[t], p[t], alt], r[t], x[t], y[t], z[t]},
{t, 0, tf}, Method -> {"EquationSimplification" -> "Residual"}];

{alt_1, BLt_], V[t_1, e[t_1, o[t_1, ¥[t_1, p[t_], alt_],
r[t_], x[t_], y[t_]1, z[t_]} = {a[t], B[t], V[t], ©[t], ¢[t],
Y[tl, pltl, q[t], r[t], x[t], y[t], z[t]} /. Flatten[System02];
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TRAYECTORIA 3D

ParametricPlot3D[{x[t] /1000, y[t] /1000, z[t] /1000}, {t, O, t£},
AxesLabel -» {"x (km)", "y (km)", "z (km)"}, PlotLabel » "Trayectoria del avién"]

Trayectoria del avion

ParametricPlot[{y[t] /1000, x[t] /1000}, {t, O, t£f},
AxesLabel » {"y (km)", "x (km)"}, PlotLabel » "Trayectoria del avién"]
Trayectoria del avion

X (km)

40t

20+

10+

i IR km
123456 y (k)
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Plot[{#[t] 180 /x, 6A[t] « 180 /x, 6R[t] 180 /x}, {t, O, tf},
AxesLabel » {"t (s)", "Variable (°)"}, PlotLegends -» {"¢", "6A", "6R"},
PlotRange - Full, PlotLabel - "Angulo de asiento longitudinal"]

Angulo de asiento longitudinal
Variable (°)

40

20

A/\’ oA
TR — “L‘x““t(s) 6R

n " " 1 "
50 100 150 " 20

Plot[{y[t] 180 /x, 6A[t] «180 /x, 6R[t] » 180 /x},
{t, 0, tf}, AxesLabel » {"t (s)", "Variable (°)"},
PlotLegends -» {"y", "6A", "6R"}, PlotRange -» Full, PlotLabel -» "Rumbo"]

Rumbo
Variable (°)

60 |-

40 -
I — Y

20l oA
[ oR

— L L L P t (S)
L 50 100 150 200
-20+

Plot[{q[t] 180 /x, p[t] 180 /x, r[t] 180 /x}, {t, O, t£},
PlotLegends » {"q", "p", "r"}, AxesLabel » {"t (s)", "Variable (°/s)"},
PlotRange -» Full, PlotLabel - "Velocidades angulares"]

Velocidades angulares
Variable (°/s)

151
10F
L —q
5t
A",‘“V‘ﬂ‘ﬁ_—’k‘l‘r‘“'"l_L rde—— e () r
. D 100 150 200
_5;
-10f
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CALCULO DE ACELERACIONES

COORDENADAS DEL CENTRO DE GRAVEDAD DEL WINGLET

rp = {xP, yP, zP} = {—2.9*esc, —bw/2, —0.65*esc}
{-8.87922, -17.895, -1.99017}

ACELERACIONES EN EL CENTRO DE GRAVEDAD DEL WINGLET

axP[t_] u'[t] +q[t] w[t] -v[t] x[t] -gSin[6[t]]
[ayP[t_] = (v' [t] +r[t] u[t] -p[t] w[t] +gCos[6[t]] *Sin[¢[t]] ) +
azP[t_] w'[t] +p[t] v[t] -q[t] u[t] +gCos[6[t]] *Cos[¢[t]]

pltl »q[t] +xr'[t] - (p[t]1*2+x[t]*2) q[t]*r[t]-p'[t]
r[t] »p[t] -q'[t] «r[t]*q[t]l+p'[t] - (p[t]1*2+q[t]*2)

- (alt]*2+x[t]*2) plt]*q[t]-r'[t] p[t]*r[t1+q'[t]]
rp;

Plot[axP[t] /g, {t, 0, tf}, AxesLabel » {"t (s)", "g's x, (-)"},
PlotLabel - "Aceleraciones Eje X", PlotRange - Full]

Aceleraciones Eje X
g's xe (=)

04

0.2\
i r\y “oo 150 200 \
02|

Plot[ayP[t] /g, {t, 0, tf}, AxesLabel » {"t (s)", "g's y, (-)"},

PlotLabel -» "Aceleraciones Eje Y", PlotRange - Full]

Aceleraciones Eje Y

g'S yp (_)
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Plot[azP[t] /g, {t, 0, tf}, AxesLabel » {"t (s)", "g's 2, (-)"},
PlotLabel -» "Aceleraciones Eje Z", PlotRange - Full]
Aceleraciones Eje Z
g's z ()
20F

0.5

n n n n n 1 n n n n 1 n n n n 1 n
50 100 150 200

VALORES DE LOS PARAMETROS EN EL INSTANTE ELEGIDO

t0 = 25.3;
{{axP[t0] /g, ayP[t0] /g, azP[t0] /g}} // TableForm
0.416615 1.24267 1.36753
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)= Clear["Global "]

TFG - SAMUEL FRANCESC LOPEZ
CANOS

ANALISIS DE LA TRAYECTORIA Y
CALCULO DE ACELERACIONES

DATOS Y COEFICIENTES: B737-800

n2= g=9.81;

n@3= lavion = 42.1;

MASAS

n4:= MTOW = 79002; MPL = 20540; MFL = 21 000; OEW = 42901; m = 55000;

ATMOSFERA ISA (z<11000 m)

s ISA = {po = 1.225, To = 288.16, Po = 101325,
eat[z_] = (1-22.57%10°z),
sat[z_] = (1-22.57%107°2)° %%, cat[z_] = (1-22.57+10°¢z)" 2%,
P[z_] = Poxdbat[z], p[z_] =poxocat[z], T[z_] =Toxbat[z],

1.458 %1076 T[z]3/2
ulz ] = * (2] 4= 20.05«VT[z] }i
110.4"+T[z]

GEOMETRIA DEL ALA PRINCIPAL

306.18
In6]:= @sc = ;
102
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7= WingAvion = {Envergadura =bw=35.79, crw=1.8 xesc,
CuerdaMediaAerodinamicaAla = cw = 3.96,
EspesorAdimensionalAla = tW=0.077,
SuperficieReferenciaAla = Sw = 124.58,

AnguloCuerdac4Ala = Ac4W = 25.02

4
180
7T
AnguloBordeAtaqueAla = ALEw = 28 % , Ac2w = 23 * ,
180 180
1.25
EstrechamientoAla = Aw = —,
7.88

ARW = bwz/SW};

GEOMETRIA DEL EMPENAJE HORIZONTAL

ctt
ngi= TailAvion = {bt =14.35, crt=1.2%xesc, ctt =0.23 xesc, At = —,
crt
CuerdaMediaAerodinamicaTail = ct = 2/3 *crt (1 + )Lt"2/ (1 + )Lt)) ,

EspesorAdimensionalTail = tT = 0.085,

b
SuperficeTail = St = 32.78, ALEt = 34 ,
180

7
, Ac2t = 30 * ,
180 180

AnguloCuerdac4Tail = Ac4T = 30 *
ARt = bt? /St};
INERCIAS

9= Ry = 0.356; Rx =0.37; Rz = 0.503;

o= Iyy = m* (lavion/2) A2 xRy*2
outo= 3.08864 x 10°

nf11)= IXX = m* (bw/2) "2 xRx*2

ouffii= 2.41118 x 106

2= Izz = m%* ((lavion+bw) /2) A2%xRz"2

ou1z= 2.11058 x 107

3= Ixz = 0;

COEFICIENTE CL

4= CLaw = (2 7rARw) / (2+—\/(4 +ARW"2 * (1—M"2+Tan[Ac2w] "2)));

CLat = (27ARt) / (2++/ (4 +ARE"2 % (1-M*2+Tan[Ac2t] ~2)));
16 CLaw .

deda = - — ; (*+ DESVIACION DE LA CORRIENTE *)
73 ARw

cf=0.2xesc; 6f=ArcCos[1—2* (l—cf/ct)];

x1 =27 (1- (6f-Sin[6f]) / x);
x2 = (CLat) / (27);
x3=Kc=1.07;

x4 =Kb=1;

Clée = x1 »x2 *xx3 *x4;
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In[26]:=

In[27]:=

In[28]:=

In[29]:=

In[29]:=

In[34]:=

In[37]:=

In[38]:=

In[43]:=

In[44]:=

In[45]:=

TFG-TR2 - v1.nb

CLO = 0.1755;
St
CLa = CLaw + CLat (1 + dedcx) * {—) ;
Sw
st
CLée = Clée % (—) ;
Sw

CL[a_, 6e_] = CLO + CLa * a + CLée * de;

COEFICIENTE CD (POLAR DE COEFICIENTES CONSTANTES)

CDO = 0.02546; k = 0.04609;

CD[a_, ée_] =CDO +k *CL[a, de] *2;

CENTROS AERODINAMICOS, CDG Y PUNTO NEUTRO =

xCDG = 0.5 x esc;

Yw:bw/G* ((1+2*Aw)/(1+)tw)) ; XCAw = Yw * Tan[ALEw] + 0.25 x cw;
hiato =5.05xesc;

Ye=bt/6x ((1+2+2at) /(1+2t));

xCAt = hiato+crw+ Yt * Tan[ALEt] + 0.25 xct ;

St St
XPN = (CLat * (1 + dsda) * (—) * XCAt + CLaw * xCAw)/ (CLat * (1 + dsda) * (—) + CLaw) ;
Sw Sw

COEFICIENTE CM

CMO = -0.08776;

xCDG - xPN
CMa = (—) * CLa;
cw
xCDG - xCAt
CMée = +CLéSe * (—) ;
cw

CM[a_, ée_] = CMO + CMa * a + CMbe * Se;

DERIVADAS LONGITUDINALES

nd=1;

CLg =2 *CLat *nd % (St / Sw) ((xCAt - xCDG) / cw) ;

CLaDot = 2 * CLat *x nd * (St / Sw) » ( (xCAt - xCDG) / cw) * Abs[deda] ;

CMg = -2 *xCLat *xnd » (St / Sw) ((xCAt - xCDG) / cw) * ((xCAt - xCDG) / cw) ;
CMaDot = -CLaDot * ( (xCAt - xCDG) / cw) ;

DERIVADAS LATERALES DIRECCIONALES

{CYB, CYBDot, C13, C1lBDot, CN3, CNBDot, CYp,
CYr, Clp, Clr, CNp, CNr, CYSA, CYSR, C18A, C16R, CNSA, CNSR} =
{-1.334, 0.1941, -0.2053, 0, 0.1926, 0, -0.1881, 0.5860, -0.9216, 0.2114,
-0.07991, -0.2523, 0, 0.3571, 0.1497, 0.03647, 0.001197, -0.1565};

LEY DE EMPUJE (Modelo Aerospatiale)

TO =107%1073;

Thrust =2+ TO* (1-M+M*2/2) % (1-22.57%10"-6%2z)~4.256 « 6p;
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RESOLUCION DEL CASO: INTERCEPCION NDB
ANTE RAFAGA LATERAL

VARIABLES QUE DEFINEN LA TRAYECTORIA: RAFAGA

n46l= 20 = 7000; u =190; v = Vwind = 15; M=u/ (a /. z->zO);

V0='\/u2+v2 ;

v
BTrim = ArcSin [ —] ;
vo

in48r= SPTRIM = 0.8

p[z0] *u*cw
u[z0]
out49)= 2.84032 x 107

n49= Revuelo =

CONDICIONES INICIALES

v (3)

2
ns0)- ThTrim[z_, 8p_] = 2 * TO * [1- ) ] (1-0.00002257" z)**¢ «6p;
a 2
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in51= SistemaTrim =
1
{el = ThTrim[z0, SpTRIM] - gm Sin[6Trim] - — SwV02 p[20] * CD[aTrim, SETrim] +
2

CLgcwqTrim

1
= sSwV0% p[z0] aTrim =* (CLae SETrim +
2 2V0

+ CLa aTrim) ==

m (VO (qTrim aTrim - rTrim STrim) ) ,
bw CYp pTrim
—_—

1
e2 = gmCos [6Trim] Sin[¢Trim] + — SwV02 p[20] (CY:SR SRTrim +
2 2vo0

bw CYr rTrim
— + CYB3 BTrim) ==m (VO (rTrim - pTrim aTrim) ) ,
2VO0

1
e3 =gmCos[6Trim] Cos[¢Trim] - — Sw V0? aTrim CD[aTrim, SETrim] p[z0] -
2

CLg cw qTrim

1
— swVv0Z p[z0] (CLcSe SOETrim +
2 2vo

+ CLa aTrim) ==

m (VO (-qTrim + pTrim BTrim) ) ,

1
e4 = —bwSwV0% p[z0]
2

bwClp pTrim bwClr rTrim
+

2vVvo0 2Vo0
-Ixz pTrimqTrim (-Iyy + Izz) qTrim rTrim,

(CléA SATrim + C16R SRTrim + +Clp3 BTrim) ==

1 2 CMqg cw qTrim
e5 = —cwSwV0“ p[z0] (CMa aTrim + CM6e SETrim + —) ==
2

2VO0

2

(Ixx-Izz) pTrimrTrim+ Ixz (pTrim - rTrimz) ,

1
€6 = — bw SwV02 p[z0]
2

bw CNp pTrim bwCNr rTrim
+

2V0 2VO0
(-Ixx+Iyy) pTrimqTrim+ Ixz qTrim rTrim,

CNSA 6ATrim + CNSR SRTrim + +CNB BTrim

e7 = pTrim == -d¢Trim - dyYTrim % Sin[6Trim],
e8 = qTrim == dOTrim * Cos [¢Trim] + dYTrim x Cos [6Trim] * Sin[¢Trim],
e9 = rTrim == -dOTrim % Sin[¢Trim] + dYTrim x Cos [6Trim] * Cos [¢Trim] } ;

{d¢Trim = 0, d6Trim = 0, dyTrim = 0} ;

3= SistemaTrim = FindRoot[SistemaTrim, {{6Trim, .01754}, {aTrim, .01754} ,
{¢$Trim, .01754}, {gTrim, 0}, {pTrim, .01754}, {xTrim, .01754} ,
{6RTrim, - .01754}, {6ATrim, .01754}, {SETrim, -0.01754}}];

4= TRIMADO = {6TRIM, aTRIM, ¢TRIM, qTRIM, pTRIM, rTRIM, SRTRIM, SATRIM, SETRIM} =
{6Trim, aTrim, ¢Trim, qTrim, pTrim, rTrim, SRTrim, 6ATrim, SETrim} /.
Chop[Flatten[SistemaTrim]] // N;
{{"6TRIM (°)", "aTRIM (°)", "¢TRIM (°)", "qTRIM (°/s)", "pTRIM (°/s)",
"rTRIM (°/s)", "6RTRIM (°)", "S6ATRIM (°)", "OETRIM (°)"},

| 5

180
Transpose [ {TRIMADO * }] } // TableForm
7T
Out[54]//TableForm=
OTRIM (°) aTRIM (°) @TRIM (°) gTRIM (°/s) PTRIM (°/s) rTRIM (°/s)
3.85819 4.66157 10.0187 0. 0. 0.
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CONTROLES
nss= t€ = 120;
bid
In[56]:= {A6A =-2% , AGR = 1 % };
180 180

ws7i= {6A[t_] = SATRIM # (UnitStep[t] - UnitStep[t-10]) +
ASA (UnitStep[t-19] - UnitStep[t-22]),
Se = SETRIM, SR[t_] = SRTRIM » (UnitStep[t] - UnitStep[t-10]) +
ASR (UnitStep[t-19] - UnitStep[t-22]), 6p = SPTRIM};

180 0 180
nssi- Plot[{6A[t] * , 6e % , 6R[t] * }, {t, 0, t£},

PlotLegends -» {"6A", "de", "6R"}, AxesLabel » {"t (s)", "Control (°)"},
PlotLabel -» "VARIACION DE LOS CONTROLES"

VARIACION DE LOS CONTROLES

Control (°)
5 (—
— OA
n " " | " " " 1 " " n L n n n L n n n L n n n l t (S)

out[58]= L 20 40 60 80 100 120 oe
- 6R

5|

1ok

ECUACIONES

ins9)= Clear[u, v, M]

neor- a=V286.9%1.4%xT[z[t]] ; M=V[t] /a;
POLAR DE COEFICIENTES CONSTANTES

ne1- CD[t_] = CDO +k *+ (CLa* a[t] +CLSe » Se)?;
LEY DE EMPUJE

vi ("2

2
) N 4.256°
nez= Thlz_, 6p_]1 =2*TO* [1- (1-0.00002257" z[t]) *6p;
a 2

Ecuaciones I, 2 y 3 (Fuerzas)

Se asume que los angulos de ataque (a) y de derrape (B) son pequefos.
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1
ne3= ecl =m* (V' [t] +V[t] (gq[t] *a[t] -r[t] *B[t])) == Th[z, ép]l + —p[z[t]] SWV[t] "2 *
2

cw* q[t] cwxa'[t]
-CD[t] +aft] * (CLa*a[t] + CLée * 6e + CL@* —— + CLaDot * —J) -m%*
2V[t] 2VI[t]
g*Sin[6[t]];

ec2=mx* (B[t] *V'[t] +V[t] (x[t] -p[t] *a[t] +B'[t])) ==

1 bwxp[t]
Z pl[z[t]] SWV[t]*2 * (CY&R*GR[t] +CYB*B[t] +CY¥psx ———— +
2 2V[t]
bwxr[t] bwxf'[t] .
CYr * — + CYf3Dot * —] +mxg*Cos[O6[t]] *»Sin[¢[t]];
2V[t] 2V[t]
ec3 =mx* (a[t] *V'[t] +V[t] (p[t] *B[t] ~q[t] +a'[t])) ==
1 cwx q[t]
-—p[z[t]] SWwV[t]*2 * [CLa*a[t] +CLée* e +CLg* — +
2 2V[t]
cwxa'[t]
CLaDot * — + a[t] *CD[t]) +mxg*Cos[6[t]] *Cos[o[t]];
2VI[t]
Ecuaciones 4, 5 y 6 (Momentos)
neer= A= Ixx*xIzz-Ixz"2;
ne71= Ll = ip[z[t]] SwbwV[t]*2 % (Clé’A*éA[t] +Cl6R* 6R[t] +
2
Cl1p s Blt] +Clpx o PLEL oy (DR T | ppor s X RILELY
2V[t] 2V[t] 2V[t]
Izz Ixz Ixz (Ixx-Iyy+Izz)
ecd =p'[t] = — L1+ N1+( )p[t]q[t]+
A A A
I Iyy-1I - Ixz?
zz (Iyy zz) XZ £[t] q[t] ;

A

1
neoy= M1 = —p[z[t]] SwewV[t] *2 *
2

cw*x q[t] cwxa'[t]
CMa * a[t] + CMSe » S5e + CMg®* ————— + CMaDot * ———— | ;
2VI[t] 2VI[t]
M1l Izz - Ixx Ixz
+ ——— p[t] r[t] +
Iyy Iyy Iyy

ec5=q'[t] == (z1t1%-pIt]1?):

7= ec6 =xr'[t] ==
Ixx Ixz (Ixx-Iyy) Ixx+ Ixz? Ixz (Iyy - Ixx-Izz)

—/— Nl+—Ll+ plt]l alt] + r[t] q[t];
.\ A A A

1
N1=—p[z[t]] SwbwV[t]*2« (CN&A*&A[t] +CNSR # SR[t] + CNB B[] +
2

CNp CNr x ————— + CNADot *

bwxp[t] bwxr[t] bw*B‘[t])
*—————— + _—
2V[t] 2V[t] 2V[t]

Ecuaciones 7, 8 y 9 (Velocidades angulares)

n7a= ecT =p[t] =¢'[t] -¢'[t] *Sin[6[t]];
ec8 = q[t] ==6"'[t] *xCos[od[t]] +¥'[t] *Cos[O[t]] *Sin[¢[t]];
ec9=r[t] =-6"'[t] *Sin[¢d[t]] +¥'[t] *Cos[6[t]] *Cos[P[t]]’
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Ecuaciones 10, I'| y 12 (Trayectoria)

n7e= uft_] = V[t] *Cos[a[t]] *Cos[B[t]]:
v[t_] =V[t] *Sin[B[t]];
wlt_] =V[t] *Sin[a[t]] * Cos[B[t]];
ecl0 =x"'[t] ==u[t] Cos[O[t]] Cos[¥[t]] +
v[t] (Cos[¢[t]] Sin[6[t]] Sin[¢[t]] -Cos[¢[t]] Sin[y[t]]) +
w[t] (Cos[¢o[t]] Cos[¥[t]] Sin[O[t]] +Sin[¢[t]] Sin[Y[t]])’
ecll =y'[t] ==u[t] Cos[6[t]] Sin[y[t]] +
w[t] (-Cos[¥[t]] Sin[¢[t]] +Cos[¢[t]] Sin[6[t]] Sin[¢¥[t]]) +
v[t] (Cos[¢[t]] Cos[¥[t]] +Sin[6[t]] Sin[¢[t]] Sin[¢y[t]])’
ecl2 =z'[t] == - (w[t] Cos[O6[t]] Cos[d[t]] -u[t] Sin[6[t]] +
v[t] Cos[O[t]] Sin[¢[t]])

SOLUCION DEL SISTEMA: INTEGRACION

ine21= SystemO01 =
{{ecl/.M>5V[t]/a,ec2/.M>»V[t]/a,ec3/.M>V[t]/a,ecd,ec5/.M>V[t]/a,
ec6, ec7, ec8, ec9, ecl0, ecll, ecl2, a[0] == aTRIM, B[0] == BTrim,
V[0] = VO, 6[0] == OTRIM, ¢[0] == ¢TRIM, §[0] == 0.0001, p[0] = pTRIM,
q[0] == gTRIM, r[0] == rTRIM, x[0] == 0.0001, y[0] == 0.0001, z[0] == z0}};

ing3:= System02 = NDSolve[SystemO1,
{a[t], B[t], V[t], ©[t], é[t], ¥[t], p[t], q[t], x[t], x[t], y[t], z[t]},
{t, 0, tf}, Method -> {"EquationSimplification" -> "Residual"}];

neap= {a[t_1, BLt_]1, V[t_1, e[t_1, é[t_1, ¥[t_1,p[t_1, alt_],
rit_1, x[t_1, y[t_1, z[t_]1} = {a[t], B[t], V[t], ©[t], &[t],
¥[t], plt], alt], z[t], x[t], y[t], z[t]} /. Flatten[System02] ;

TRAYECTORIA 3D

nes - ParametricPlot3D[{x[t] /1000, y[t] /1000, z[t] /1000}, {t, O, tf},
AxesLabel » {"x (km)", "y (km)", "z (km)"}, PlotLabel » "Trayectoria del avién"]

Trayectoria del avion

out[85]=

e

nee - ParametricPlot[{x[t] /1000, y[t] /1000}, {t, O, tf},
AxesLabel » {"x (km)", "y (km)"}, PlotLabel » "Trayectoria del avién"]

Trayectoria del avion

outgsl= Y (km)
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nen- Plot[{é[t] »180 /7, A[t] » 180 /x, 6R[t] 180/},
{t, 0, tf}, PlotLegends -» {"¢", "6A", "6R"},
PlotRange -» Full, AxesLabel » {"t (s)", "Variable (°) "}]

Variable (°)
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nee- Plot[{w[t] »180 /7, SA[t] 180 /x, 6R[t] 180 /x},
{t, 0, tf}, PlotLegends -» {"y", "6A", "6R"},
PlotRange - Full, AxesLabel -» {"t (s)", "Variable (°) "}]
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o= Plot[{p[t] 180 /7, q[t] »180 /7, r[t] « 180 /x},
{t, 0, tf}, PlotLegends » {"p", "q", "r"}, PlotRange -» Full,
AxesLabel » {"t (s)", "Variable (°/s)"}, PlotLabel - "Velocidades angulares“]

Velocidades angulares
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CALCULO DE ACELERACIONES

COORDENADAS DEL CENTRO DE GRAVEDAD DEL WINGLET

neop= rp = {XP, yP, zP} = {—2.9*esc, bw/2, —0.65*esc};

ACELERACIONES EN EL CENTRO DE GRAVEDAD DEL WINGLET

axP[t_]
In[91]:= [ ayP[t_]

v'[t] +r[t] u[t] -p[t] w[t] +gCos[6[t]] *Sin[¢[t]]
azP[t_]

w'[t] +p[t] v[t] -q[t] u[t] +gCos[O[t]] »Cos[d[t]]

( u'[t] +q[t] w[t] -v[t] r[t] -~gSin[6[t]] )
= +

pltl »q[t] +xr'[t] - (p[t]1*2+x[t]*2) q[t]*r[t]-p'[t]
r[t] »p[t] -q'[t] «r[t]*q[t]l+p'[t] - (p[t]1*2+q[t]*2)

- (qlt]*2+xr[t]*2) plt]*q[t]-r'[t] p[t]*r[t1+q'[t]]
rp;

no2= Plot[axP[t] /g, {t, 0, tf}, AxesLabel » {"t (s)", "g's x (-)"},
PlotLabel -» "Aceleraciones Eje X", PlotRange - Full]

Aceleraciones Eje X

gsx ()

-0.02}
-0.04}
out[92]= £
-0.06 |
-0.08}

-0.10}

-0.12}

noe3= Plot[ayP[t] /g, {t, 0, tf}, AxesLabel » {"t (s)", "g's y. (-)"},
PlotLabel -» "Aceleraciones Eje Y", PlotRange -> Full]
Aceleraciones Eje Y
gsye ()
0.4 »

03l

out[e3j= 0.2
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ne4= Plot[azP[t] /g, {t, 0, tf}, AxesLabel » {"t (s)", "g's 2, (-)"},
PlotLabel » "Aceleraciones Eje Z", PlotRange -> Full]

Aceleraciones Eje Z
g's z ()

12+

out[94]= H
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VALORES DE LOS PARAMETROS EN EL INSTANTE ELEGIDO

nosi= €0 = 19;
{{axP[tO] /g, ayP[tO0] /g, azP[t0] /g}} // TableForm

Out[96]//TableForm=

-0.079757 0.597085 0.975863

Printed by Wolfram Mathematica Student Edition



	Memoria TFG
	1 NUEVO_pieza-revestimiento_winglet_paraplanos.PDF
	Hoja1
	Vista de dibujo1
	Vista de dibujo2
	Vista de dibujo3
	Vista de dibujo4


	5 pieza_tornillo_arriba.PDF
	Hoja1
	Vista de dibujo1
	Vista de dibujo2
	Vista de dibujo3


	4 pieza_pasador_pinned_lug_PLANO.PDF
	Hoja1
	Vista de dibujo1
	Vista de dibujo2
	Vista de dibujo3


	3 pieza_enganche_winglet.PDF
	Hoja1
	Vista de dibujo1
	Vista de dibujo2
	Vista de dibujo3
	Vista de dibujo4


	2 NUEVO_pieza_enganche_avion.PDF
	Hoja1
	Vista de dibujo1
	Vista de dibujo2
	Vista de dibujo3
	Vista de dibujo4



