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Resumen

La estructura de una aeronave es de gran importancia para que esta pueda soportar los diferentes
esfuerzos a los que esta sometida durante el vuelo. En especifico, los drones suelen realizar
maniobras bruscas que inducen elevados factores de carga que la estructura debe soportar.
Optimizar la estructura resulta en la minimizacién de recursos econdmicos por lo que es
conveniente realizar este tipo de andlisis. El analisis estructural realizado ha sido sobre un dron
creado por el grupo AeroDesign UPV bautizado como Stingray.

Se ha hecho primeramente un analisis sobre la mecanica del vuelo del Stingray hallando todos los
coeficientes acrodinamicos y propulsivos y aplicando las ecuaciones desarrolladas por Bryan para
le mecanica del vuelo con el fin de obtener el factor de carga al que dicho dron esta sometido
durante los vuelos que realiza. Debido a los requisitos de su mision y al pilotaje, se ha obtenido
un factor de carga minime de n = 0.99 para el ascenso del dron y un factor de carga maximo de
n = 1.414 para un viraje coordinado.

A continuacion, se ha hecho un anélisis estructural sobre los elementos mas criticos de dron: el
alay el estabilizador horizontal. Se han desarrollado expresiones para una distribucion eliptica de
la sustentacion y se han hallado los esfuerzos internos en funcion del factor de carga de la
aeronave. Posteriormente, se han calculado los valores de las tensiones maximas sobre las
secciones mas criticas de cada elemento aplicando la teoria de pared delgada para ciertas
secciones y teoria de secciones macizas para otras. Estas tensiones han resultado ser muy
reducidas en comparacion con las tensiones maximas admisibles de los materiales empleados
(fibra de carbono mayoritariamente).

Por ultimo, se han ofrecido ideas para poder optimizar al méximo la estructura. Se puede, o bien
aumentar los esfuerzos a los que estd sometida la aeronave, aumentando la velocidad de vuelo o
el factor de carga de esta; o bien cambiar parametros de la estructura como puede ser el espesor
de las secciones o la cantidad de material empleado, o también plantearse cambiar los materiales
empleados por unos mas baratos que soporten los esfuerzos necesarios, asumiendo el riesgo de
tener que modificar toda la estructura por los métodos de fabricacion disponibles.
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Nomenclatura

Simbolo Variable Unidades
7 Altitud m
%4 Velocidad m/s
a Velocidad del sonido m/s
Ty Temperatura K
M Numero de Mach -

b Envergadura alar m
c Cuerda media aerodinamica alar m
S Superficie alar m?
Ac /x Flecha alar para una cuerda c/x °
A Estrechamiento alar -
AR Aspect ratio o alargamiento -
L Sustentacion
D Resistencia acrodinamica
L Momento aerodinamico en el eje x N-m
Momento aerodinamico en el eje y N-m
N Momento aerodinamico en el eje z N-m
CL Coeficiente de sustentacion -
CcD Coeficiente de resistencia aecrodinamica -
Cl Coeficiente de momento aerodinamico en x -
cM Coeficiente de momento aerodindmico en y -
CN Coeficiente de momento aerodindmico en z -
o€ .y .
e Deflexion de la corriente o downwash -
e Factor de Oswald -
CD, Resistencia parasita -
a Angulo de ataque rad
B Angulo de derrape rad
OE Deflexion del estabilizador horizontal rad
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Deflexion de los alerones
Deflexion de los estabilizadores verticales
Velocidad en el eje x
Velocidad en el eje y
Velocidad en el eje z
Velocidad angular en el eje x
Velocidad angular en el eje y
Velocidad angular en el eje z
Angulo de alabeo
Angulo de cabeceo
Angulo de guifiada
Angulo de asiento lateral
Angulo de la trayectoria
Angulo sobre el eje viento z
Factor de carga

Distribucion de presiones sobre el ala

Distribucion del momento aerodinamico del ala

Centro de esfuerzos cortantes
Esfuerzo cortante en el eje local Z
Momento flector sobre ¢l eje local Y
Momento torsor sobre el eje local X
Distancia entre el cec y el CdG del ala
Distancia entre el cec y el CA del ala
Distancia entre el cec y el motor
Distancia entre el cec y el CA de la cola
Distancia hasta una seccion X especifica
Esfuerzo cortante
Flujo de cortante
Giro a torsion por unidad de longitud

Area de la seccion

rad
rad
m/s
m/s
m/s
rad/s
rad/s
rad/s
rad
rad
rad
rad
rad

rad

Pa

N-m/m

N-'m

N-m

N/m

rad/m
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G Modulo de cortante Pa
T Tension tangencial Pa
o Tension normal Pa
Oud Tension maxima admisible por el material Pa
a Semieje mayor de la elipse m
b Semieje menor de la elipse m
F Factor de seguridad -

Cabe destacar que los subindices de cada variable hacen referencia a cada superficie sustentadora
del avion, donde el subindice w hace referencia al ala principal del dron, el t al empenaje
horizontal de la cola y el v al empenaje vertical de la cola.
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Introduccion

Este trabajo consiste en el analisis de las cargas estructurales soportadas en vuelo de un dron de
competicion. Este dron ha sido disefiado por el equipo AeroDesign de generacion espontanea de
la Universitat Politécnica de Valéncia para una competicion de SAE (SAE Aero Design West), en
Estados Unidos, Texas.

Para analizar una aeronave se ha de comprender su misidon y limitaciones, para ello se ha de
conocer la competicion en la que este dron participa. SAE Aero Design West es una competicion
estadounidense en la que existen tres categorias distintas: Micro, Regular y Advanced. Este dron
en cuestion, bautizado como Stingray por el equipo, participa en la categoria Advanced.

La categoria Advanced es la que presenta una mayor complejidad en la mision del dron y en su
disefio. Esta categoria simula una mision antiincendios, se ha de partir de un avion que no debe
exceder los tres metros de envergadura y ha de ser pilotada por control remoto, este dron debe
contener agua en su interior como carga de pago y ha de transportar un dron de menor tamafio
cuyo control ha de ser completamente autonomo y debe aterrizar en localizaciones marcadas con
dianas en el terreno que han de ser reconocidas mediante camaras incorporadas en el dron
principal.

A grandes rasgos, esta es la mision principal de esta categoria, pero se necesita conocer la mision
especifica del Stingray. El Stingray tiene que despegar y realizar un ascenso, ha de volar en
crucero y realizar giros para poder mapear el terreno y obtener las coordenadas de las dianas y
tiene que descender y aterrizar. Traducido a las actuaciones que se deben realizar, el Stingray ha
de despegar desde la pista cargado, ha de realizar un ascenso controlado hasta una altura
aproximada de 15-20 metros, una maniobra de transicion del ascenso a vuelo en crucero
realizando un giro, vuelo en crucero, virajes coordinados, descenso controlado y aterrizaje.

Una vez conocida la misién del dron y las actuaciones de este, para poder calcular las cargas
estructurales se debe conocer el factor de carga de la aeronave durante el vuelo. Para ello se va a
realizar un analisis tedrico sobre la mecanica de vuelo del Stingray, se van a hallar las
caracteristicas aerodinamicas del dron y, a través de las ecuaciones de Bryan, se van a plantear
las actuaciones que debe realizar el Stingray y se va a obtener el factor de carga al que esta
sometido para, posteriormente, obtener el factor de seguridad y un analisis de la posible
optimizacion de los recursos empleados para la fabricacion del dron.
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Pliego de condiciones

Pliego de Condiciones para la Aeronave en la Competicion SAE Aero Design West, categoria
Advanced:

1. Dimensiones y Peso:

La aeronave debe tener una envergadura maxima de 3 metros y una longitud maxima de 3
metros. La altura desde el suelo hasta el punto mas elevado del dron ha de ser como maximo
de 1.83 metros y el peso maximo de despegue (incluyendo la carga que debe llevar el dron)
ha de ser como maximo de 20 kilos

2. Materiales:

Los materiales utilizados deben ser seguros y cumplir con los estdndares de calidad y
resistencia establecidos. Se permite el uso de materiales compuestos avanzados, como fibra
de carbono, para mejorar la eficiencia y rendimiento.

3. Propulsion:

La aeronave debe ser impulsada por un motor eléctrico. La potencia maxima del motor
eléctrico no debe exceder los 1000 vatios. Se permiten hélices de alta eficiencia y disefio
personalizado para maximizar el rendimiento.

4. Carga:

La aeronave debe transportar una carga 1til especifica, proporcionada por los organizadores
de la competicion. La carga util debe ubicarse dentro de un compartimento designado y estar
asegurada adecuadamente.

5. Regulacion de Vuelo:

La aeronave debe ser capaz de despegar y aterrizar en una distancia especifica establecida por
los organizadores (120 metros). Se valorard la capacidad de realizar maniobras precisas
durante el vuelo y la eficiencia energética en el aire.

Durante el periodo de liberacion del PADA la aeronave no debe volar por encima de los 15
metros de altura.

6. Sistema de Energia:

Se debe utilizar un sistema de bateria o fuente de energia eléctrica segura y confiable para
alimentar el motor y otros sistemas eléctricos de la aeronave. La autonomia de vuelo sera
evaluada y tomada en cuenta para el rendimiento general.

7. Seguridad:

Se debe implementar un sistema de parada de emergencia que permita detener el motor de la
acronave de manera rapida y segura. Todas las partes moviles deben estar protegidas
adecuadamente para evitar lesiones durante el manejo o vuelo.

10
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Caracteristicas aerodinamicas

Las caracteristicas aerodindmicas de cualquier avion vienen dadas por la geometria que este
presenta y sus condiciones de vuelo. Para el Stingray se tienen las siguientes caracteristicas y

condiciones de vuelo:

Atmosfera [SA

p(z) = po - (1 —22.57-1076 . 2)*256)
po = 1.225 kg/m3

P(z) = Py - ((1—2257-1076 - 2)>25%)
P, = 101325 Pa

a(z) =20.5-(Ty - (1 —22.57-107° -z))%
T, = 288.16 K
Condiciones de vuelo
Altitud
Zog =20 m
Velocidad
Vo =15m/s
Seglin la atmosfera [ISA
a(20) = 340.28 m/s
Numero de Mach

Vo 15

a(z) 340.28

Planos del Stingray

Para una mejor visualizacion se presentan las tres vistas del avion, con una vista 3D isométrica y

sus caracteristicas en la Figura 1.

11
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Figura 1. Planos del dron Stingray.
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b¢

AR, = — = 3.18
Estabilizador vertical

b,=0.17m

¢y, =0.3m

S, = 0.054 m?

ALE,v =0°

ATE,v =0°

A, =1

AR —b5—053
v—Sv— .

Coeficientes aerodinamicos

Los coeficientes aerodinamicos, que son adimensionales, representan las variaciones que se
producen en cada fuerza o momento debido a cada variable. La nomenclatura empleada es la
siguiente: La primera letra es una C mayuscula que indica que se trata de un coeficiente, la
segunda letra indica la fuerza o momento al que hace referencia y el subindice indica la variable
a la que esta referida el coeficiente.

Para entender los coeficientes aerodindmicos se debe saber que en las ecuaciones que se van a
emplear para analizar la mecédnica de vuelo del avion (las ecuaciones de Bryan), las fuerzas
aerodinamicas son: sustentacion, L; resistencia aecrodinamica D; y fuerza aerodinamica lateral Yy;
y los momentos son: momento aerodindmico en el eje x, L; momento acrodinamico en el eje y,
M; y momento aerodindmico en el eje z, N.

Hay que tener en cuenta que en ingenieria aeronautica la fuerza de sustentacion que produce un
avidon se representa con una L de Lift en inglés y segiin la nomenclatura empleada en las
ecuaciones de Bryan el momento generado en el eje x longitudinal de un avion se representa con
la letra L también. Para los coeficientes acrodinamicos, que es el proposito de esta parte, el
coeficiente representado por CL representara las variaciones la fuerza de sustentacion y para el
coeficiente de momento se empleara una Cl, con una [ mintscula.

Por ultimo, los coeficientes con subindice 6E, 6P, §A y 6R hacen referencia a los controles de
las superficies de control del avion, siendo §E el control sobre el timon de profundidad, 6P el
control sobre la palanca de gases, 64 el control sobre los alerones y R el control sobre el timon
de direccion.

e C(Cocficiente de sustentacién, CL

Coeficiente que modifica a la fuerza de sustentacion.
1
L= Ep(z)VZSW - CL(a,8E,q)

Donde la expresion para CL queda de la siguiente forma:

Cw * Cy &
CL=CLO+CLa-a+CL5E-5E+CLq-(”;—Vq)+CLd-(“;V )

Y cada uno de los coeficientes se calcula como sigue:

13



UNIVERSITAT ﬁ
POLITECNICA EEEER

JOE VALENCIA Escuela Técnica Superior de Ingenieria del Disefio

Se asume que la linea de sustentacion neutra coincide con el eje x del avidon y entonces CLj es
nulo:
oe\ S;
CLy =CLgy +CLy; - (1 +a) g
2-ARy ) T

CL(xw/t =

2+ |4+ ARy - <1 — M2 + tan (Acw/t>>
2

Se  16-CLy,
Sa  m3-AR,

St
Sw
2 ARt 'Kb 'KC . (T[—gp 'Sinep)

ACLgp =

2+ 4+ARt~<1—M2+tan(AC_t>>
2

Donde K}, y K. son valores que se obtienen de la Figura 2, Figura 3, Figura 4, Figura 5 y Figura
6 [1], y para este avion en concreto son K, = 1, K. = 1.02 y 65 se puede calcular como 0y =

arccos|[1—2(1--=E)| = 1.77 rad.
[1-2(1-:5)]

Ctail

GLAUERT'S 2D THEORY —— T~
THIN AIRFOILS g T~
- ~
s N Flap deflection (or aileron
y; 7 \\ or empennage deflection)
’ oy \
/ - ’ \
. ! Of
Leading Edge (LE) \ i / '1
i

—Vo——2>

|| Trailing Edge (TE) |

Figura 2. Geometria de referencia para la aplicacion de la teoria de 2D de Glauert.

14
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Figura 3. Procedimiento gradfico para determinar (0.5)c..
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Figura 4. Procedimiento grafico para obtener el valor de K..
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Figura 5. Definiciones grdficas para determinar Kp.
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Figura 6. Procedimiento grdfico para obtener el valor de Kp.

St Xcat — Xcoc

CL,=2-CLyt-—-
q at S, Cu
St Xcatr — Xcaw |O€
CL,=2-CLy-— ——"—|—
@ s, Cy Sa

Si se evaliian todos los coeficientes se obtiene la siguiente expresion para el coeficiente de
sustentacion del Stingray:

CL = 6.665 - a + 0.490 - 6E + 0.027 - g + 0.013 - & (1)

o Coeficiente de resistencia aerodinamica, CD

Coeficiente que modifica a la resistencia aerodinamica.
1
D= Ep(z)vzsw -cD(CL(a,8E,q))
Donde la expresion para CD queda de la siguiente forma:

CD = CDy + CL> =CDy+ K -CL?

m-AR, e
El coeficiente de resistencia parasita es un dato obtenido por el grupo de aerodinamica del equipo
de generacion espontanea AeroDesign UPV.

CD, = 0.02

El factor de Oswald, e, se puede calcular mediante una aproximacion estadistica para un ala
trapezoidal.

e = (1 —0.045 - AR%%%) (1 —0.227 - Alc-_£15)
2
Con esto se obtiene la siguiente expresion:
CD = 0.02 + 0.0718 - CL?
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Sustituyendo la ecuacion (1) se obtiene la expresion en funcion de las variables aerodinamicas de
control.

CD = 0.02 + 5.06 - 1075 - (251.063 - @ + 18.45 - SE + q + 0.484 - ¢)? )

o Coeficiente de momento aerodinamico, CM

Coeficiente que modifica el momento aerodindmico sobre el eje y.
1
M= Ep(z)stch -CM(a, 8E, q)

Donde la expresion para CM queda de la siguiente forma:

Cw * Cy * O
CM=CMa-a+CM(gE-8E+CMq~(";Vq)+CMd.<‘;V )

Y los coeficientes se pueden calcular de la siguiente forma:

X —-X de\ x —Xx S
CM, = CLy, - CoGC CAW+CLat'(1+a>' COGC CAt.S_t
w w w
X - X S
CMsg = ACLgg CoG CAt.S_t
w w
Xcat — XcoG
CMq:—CLq-T
Xcar — X
CMa=—CLa'Q
w

Sustituyendo las expresiones obtenidas en el apartado Coeficiente de sustentacion, CL se llega a
la siguiente expresion para CM.

CM =-0.173-a—1.097 - 6E — 0.023-q — 0.016 - & 3)

o Coeficientes laterales direccionales aerodinamicos, CY, Cl y CN

Estos tres coeficientes son muy importantes para la dinamica lateral-direccional de la acronave.
Su obtencion resulta demasiado extensa como para explicar en este documento ya que el objetivo
de este no es el proceso de obtencion de estos coeficientes, si no su uso para un analisis estructural.
El proceso empleado para hallar los valores de estos coeficientes es el que utiliza Napolitano [2].

El coeficiente CY modifica las fuerzas aerodindmicas en el eje y y presenta la siguiente forma:

b-p b-r
CY=CYB-B+CYP-W+CYT-W+CY5R-5R+CY5A-6A
CY =-2109-5—-0.003-p+0.002-r+0.011 - 6R 4)

El coeficiente Cl modifica el momento aerodinamico en el eje x y presenta la siguiente forma:

b- b-r
2P el 2l 4 Clgg - 6R + Clyy - 84

Cl=Cly-B+CL,-
AR 7 Ty
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Cl=-0.136-5—0.044-p +0.020 - r — 0.001 - 6R + 0.130- A4 %)

El coeficiente CN modifica el momento aerodindmico en el eje z y presenta la siguiente forma:

b-p b-r

CN = CNg - B+ CNp <o+ CNy - o+ CNgg - OR + CNgy - 64

CN =0.177-8—0.004-p —0.018 - v + 0.006 - 6R — 0.141 - 6A (6)

18
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Caracteristicas propulsivas

La aeronave cuenta con dos hélices que proporcionan el empuje necesario para el vuelo del dron.
Para modelizar este empuje se ha empleado una base de datos empirica sobre las hélices y se ha
realizado un andlisis de regresion con dichos datos para obtener una ecuacidon que proporcione la
evolucion del empuje con la velocidad del dron para unas revoluciones determinadas del motor.

Empuje vs V

25
y =-1.5143x + 38.363
® g R2=0.9931

20 0. o
-e..
...
e °
® o
T e R0t ®

= L)

= 9

— @

.,..
10 e
'-o.,_..
"0.,.
5 ...._...
0
9 11 13 15 17 19 21 23 25
V [m/s]

Figura 7. Regresion lineal para la modelizacion del empuje de la aeronave.

En la Figura 7 se observa la regresion realizada. Esta presenta un valor de R? muy proximo a la
unidad, es decir, el modelo de empuje se puede considerar valido.

T(V) = —1.5143 V + 38.363
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Ecuaciones de Bryan

En 1911 el profesor inglés George Hartley Bryan, planted las ecuaciones del movimiento que
rigen la mecanica de un avion [3]. Estas doce ecuaciones se siguen empleando en la actualidad
para el estudio de los aviones modernos.

Sistema de referencia

Para poder utilizar las ecuaciones adecuadamente, se debe conocer los sistemas de referencia
empleados. Existen muchos sistemas de referencia, pero se van a explicar los tres mas
importantes.

En primer lugar, existe el sistema de referencia ejes cuerpo. Este sistema tiene como origen el
centro de masas de la aeronave, ¢l eje x sale del centro de masas hacia el morro de la aeronave;
el eje y sale del centro de masas y es positivo hacia el ala derecha del avion y el eje z forma el
triedro con los otros quedando positivo hacia abajo. Se puede observar este sistema en la Figura
8.

Figura 8. Sistema de referencia ejes cuerpo.

En segundo lugar, existe el sistema de referencia ejes viento. Este sistema tiene como origen el
dentro de masas de la aeronave. El eje x esté alineado con la direccion de la velocidad y es positivo
hacia el morro de la aeronave, el eje z esta contenido en el plano de simetria de la aecronave y es
positivo hacia abajo, y el eje y forma el triedro con los otros. Se puede observar este sistema en
la Figura 9.

20



UNIVERSITAT ﬁ
POLITECNICA EEEER

JOE VALENCIA Escuela Técnica Superior de Ingenieria del Disefio

Figura 9. Sistema de referencia ejes viento.

Por ultimo, existe el sistema de referencia ejes horizonte. Este sistema tiene como origen el centro
de masas del avion, pero los ejes permanecen paralelos a los del sistema ejes Tierra. El eje x
apunta al norte de la Tierra, el eje y apunta hacia el este, y el eje z forma el triedro con los otros
apuntando hacia el centro de la Tierra. Se puede observar el sistema ejes Tierra en la Figura 10,
los ejes horizonte serian idénticos, pero con el origen en el centro de masas del avion.

Figura 10. Sistema de referencia ejes horizonte.

Ecuaciones en ejes cuerpo

El sistema de doce ecuaciones que planted G. H. Bryan, empleando el sistema de referencia ejes
cuerpo, es el siguiente:

1
m(u+qw_rv):Tx+§pSV2CX—mgsin9 (7
1
m(1'7+ru—pw)=Ty+§pSV2 CY + mg cos 0 sin ¢ (8)
1
m(w+pv_qu)=TZ+§pSVZCZ+mgcos¢9cos¢ ©)
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% :1%2 L +1fTZ w o (el = ;yyﬂzz) bat <Izz(lyy - AIZZ) —1£z>r 10)

%:%JF%ZH%WWZ) (11)

% = I;TXN + %L + (Uxx ij;l)lxx i Ixz)p q+ <Ixz(1yy Alxx IZZ))?‘ q (12)

p=¢—1sinb (13)

q =60 cos¢ +1pcoshsing (14)

r =1 cos@ cosp — 0 sin¢ (15)

Z—: = ucos cos @ + v(cos P sin O sin ¢ — cos ¢ sin) + w(sin 6 cos ¢ cos + sin ¢ sin ) (16)

% = usiny cos  + v(cosy cos ¢ + sin O sin ¢ sinp) + w(cos ¢ sin O sin P — cos P sin ¢) (17)
dz

priniar sin 6 + v(cos 6 sin ¢) + w(cos 0 cos ¢) (18)

Donde A = (Ixxlzz - I)%Z)

Cabe destacar que en las ecuaciones (7), (8) y (9) los coeficientes CX, CY y CZ son los coeficientes
de las fuerzas aerodindmicas sobre los ejes cuerpo de la aeronave, que expresados en funcion de
los coeficientes aerodinamicos CD, CY,, y CL; y los dngulos acrodindmicos a y  quedan:

CX =—CDcosacosf + CLsina + CY,, cosasinf
CY =—CY, cosff —CDsinp
CZ = —CLcosa — CDcosfsina + CY,, sinasin

Las ecuaciones (7), (8) y (9) son las ecuaciones de equilibrio de fuerzas, donde u, v y w son las
velocidades en los ejes x, ¥ y z respectivamente; T, Ty, y T, son las fuerzas propulsivas en cada
ejey CX, CY y CZ son los coeficientes de las fuerzas aerodindmicas de cada eje del sistema ejes
cuerpo.

Las ecuaciones (10), (11) y (12) son las ecuaciones de equilibrio de momentos, donde L, M y N
son los momentos aerodinamicos en los ejes x, y y z respectivamente y p, ¢ y 7 son las
velocidades angulares en los ejes x, y y z respectivamente.

Las ecuaciones (13), (14) y (15) son las relaciones de Euler y las ecuaciones (16), (17) y (18) son
las relaciones entre las velocidades en ejes horizonte y la velocidades en ejes cuerpo.

Ecuaciones en ejes viento
El sistema de doce ecuaciones que planted G. H. Bryan, empleando el sistema de referencia ejes
viento, es el siguiente:

ZSW

m~E=Tcosﬁcosa+ CXy —mgsiny (19)
. pV2S, .
mVr, = —Tsinf cosa + CYy + mgcosysinu (20)
pV?2S
mV q,, = —Tsina + WCZW + mg cosy cos i (21)
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dp Izz Ixz Ixz(lxx - Iyy + Izz) Izz(lyy - Izz) - IJ%Z
—=—L+—N
k- A tTal't A paq+ A r
d_q:&MWa_z(rz_pz)
dt (Iyy ﬁyy , Ly ( )
dr Ixx Ixz Ixx - Iyy Ixx + Ixz xz zz
—=—=N+—=—"L
A tart A P4 i T4
pw =@ — xsiny (22)
qw =Yy cosy+ ycosysinu (23)
T, = Ycosycosyu—ysinu (24)
dx
? =V cosy cosy (25)
d—i;z V cosy siny (26)
VA
i —Vsiny 27
Donde:
CXw —CD cosB + CY,, sinB
CYw|=|-CDsinp — CY,, cosﬁ]
CZy —CL

Para hallar la relacion entre {p,,, quw, "w} vV {Pg> 95, 'g}, que es necesaria para el desarrollo de
las ecuaciones de momentos (10), (11) y (12), se puede utilizar la siguiente relacion:

DB cosacosf —cosasinf —sina £ sina
{qg} = [ sinf cospf ] a (28)
g sinacosff —sinasinf cosa —B cosa

Cabe destacar que las ecuaciones de los momentos siempre se utilizan en ejes cuerpo debido a las
hipotesis utilizadas para el desarrollo general de las ecuaciones, que considera que los momentos
de inercia en ejes cuerpo se mantienen constantes, cosa que no ocurre si se plantean las ecuaciones
de los momentos en ejes viento y habria que considerar entonces variaciones temporales de los
momentos de inercia.
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Calculo del factor de carga

Despegue

En esta maniobra el avion acelera desde el punto 1 de la Figura 11 hasta el punto 3 y asciende con
una pendiente que se considera constante hasta el punto 4. El punto en el que el avion comienza
a rotar para empezar el vuelo (punto 3) el avidon debe llevar una velocidad, llamada velocidad de
rotacion, Vi = 1.2 - Vgqn, mientras que en el punto 3, que es el momento en el que el avion
empieza el vuelo, la velocidad no tiene por qué ser la misma. La definicion de velocidad de
despegue (V) que se va a emplear en este caso es la misma que la velocidad de rotacion, es
decir, se asume que se produce una aceleracion desde Vp a V;, y una rotacion de forma
instantanea. Esto induce un error muy pequefio y aceptable para el calculo del factor de carga.

@
T
@ @ @ 351t

______ L
41
Vo=0 [VR—1.2 Vstar ] [ vm]
-— Ground Run Distance _
Transition
L distance _:

@ ———  TAKE-OFF DISTANCE

Figura 11. Fase de despegue [1].

El factor de carga durante la fase de despegue es, por definicion, menor que la unidad. Empieza
a aumentar conforme el avion aumenta su velocidad y es capaz de generar una sustentacion
suficiente que iguale al peso. El valor maximo en esta maniobra se encuentra en la distancia de
transicion (distancia entre los puntos 3-4 de la Figura 11).

Como se ha asumido Vi = V} 4 y que la pendiente de la trayectoria es aproximadamente constante
y = cte, el factor de carga en esta transicion también lo es y se puede calcular de forma sencilla.

2-w

V. = |——
Stall ™ [ 0(20)SwCLmax

2-W

Vip=12-V =12 | —————7+7—
¥ et p(20)Sw CLnax

Cro = 0.83 - CLyax

i _ P(20)VioSwCLio ~12
w 2-w

Empleando un Robot matematico para calcular este factor de carga se obtiene un resultado muy
parecido.

n = 1.1952
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Ascenso

Para el célculo del factor de carga se empleara la ecuacion (21). Asumiendo un ascenso con
pendiente constante, algo habitual, se tiene % = 0. Ademas, el empuje se asume alineado con el
eje x y el vuelo se asume nivelado y sin derrape, es decir, el &ngulo de asiento lateral ¢ y el angulo
aerodinamico 8 son nulos. Esto deja la siguiente ecuacion:

0=—-L+Wcosy

_L_
n=q;=cosy

Es decir, el factor de carga depende del angulo de la pendiente de la trayectoria, que suele ser
bastante pequefio. Valores tipicos para la pendiente de ascenso son entre 5-8°, con esto el factor
de carga queda:

n,-5 = 0.996

M, = 0.990

También se ha realizado una simulacién numérica resuelta por un robot matematico. Se considera
un vuelo quasi-estacionario cuyas condiciones iniciales son:

= Velocidades angulares nulas py = qo =19 = 0.

= Angulo de derrape nulo 8, = 0.

= Angulo de ataque constante @ = @yyip.

»  Velocidad inicial V; = 15 m/s.

= Aceleraciones lineales y angulares nulas 11y = vg = Wg = pg = g =19 = 0.
= Velocidades de alabeo, cabeceo y guifiada nulos ¢y = 8, = P, = 0.

= Pendiente de la trayectoria y = 4°.

= Controles §E, A y OR constantes, pero 6P variable con el tiempo.

Para estas condiciones se evalua el equilibrio del Stingray y se obtienen los valores necesarios de
los controles para mantener el avion equilibrado.

a=0.130rad

0E = —0.0205 rad
6P =0.976

0A =0rad

O0R =0rad

Notese que para mantener el avion equilibrado se requiere de un valor 6P constante ya que se ha
evaluado para una altitud especifica (en este caso la altitud es z, = 1 m porque se considera que
la fase de ascenso comienza a esa altitud). Sin embargo, a la hora de sacar una expresion de 5P
para la maniobra completa si que se va a considerar una dependencia temporal.

Una vez se tienen los valores en el equilibrio, se emplean las ecuaciones (19), (21) y (23). Las
unicas variables dependientes del tiempo que quedan son V(t), 6P(t) y z(t), por lo que
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resolviendo numéricamente se obtienen interpolaciones para estas variables. Si ahora se escribe
el factor de carga en funcion del tiempo queda:

_p(z(®) -V(©)?*- S, - CL(@¢rim, OE, 0,0)
() = 2-W

Se puede ahora representar graficamente la evolucion temporal del factor de carga y de la palanca
de gases.

FACTOR DE CARGA PALANCA DE GASES

0.9770

0.9765
1.02

0.9760
1.00

0.98 0.9755

0.96 0.9750

t[s] t[s]

Figura 12. Factor de carga y palanca de gases para vuelo en ascenso.

Para un tiempo de vuelo de treinta segundos, la altitud alcanzada por el Stingray es z = 29.09 m,
altitud razonable para la mision y vuelo del avion. Con esto se observa que el factor de carga es
muy cercano a la unidad, cosa que cuadra con los resultados obtenidos tedéricamente.

Giro estacionario helicoidal

Un vuelo estacionario helicoidal es aquel realizado por una aeronave que, a la vez que cambia de
rumbo, cambia de altitud. Esta maniobra queda reflejada en la Figura 13.

Figura 13. Trayectoria de un vuelo ascendente helicoidal.
Las hipotesis realizadas para analizar este tipo de vuelo son:
= Se va a trabajar en ejes cuerpo
= Velocidad constante V.
= Velocidad angular constante ¢ = Q.

= Angulo de asiento longitudinal constante 8, = cte.
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= Angulo de alabeo constante ¢, = cte.
= Empuje alineado con el eje x cuerpo.
= Angulos aerodinamicos pequefios.

En primer lugar, se obtiene el valor de las velocidades angulares p, q y r de las ecuaciones (13),
(14) y (15). Para el valor de la velocidad angular 1 se ha cronometrado lo que el prototipo Stingray
giraba 180° y se ha obtenido un valor de (1 = % rad/s

p = —Qsinf,
q = QcosBysing,
r = cosf,cos g

Una vez halladas, al haber asumido angulos aerodinamicos pequefios se pueden obtener las
siguientes relaciones:

u=1V,
v=pf-V
w=a-V,

Sabiendo esto, sustituyendo en las ecuaciones (7), (8), (9), (10), (11) y (12); y reorganizando los
términos, se puede obtener el siguiente sistema matricial:

Atrim
ﬁtrim
[A5><5] 8Etrim | = [Bs><1]

SAtrim
8Rtrim
_2mp CY, 0 0 CY, _
pSVo P oR
CL 2mp CL 0 0
A — a pSWVO SE
0 Clg 0 Clss Clgg
CM, 0 CMg O 0
0 CNg 0 CNs; CNggl

2mVyr — 2mgsinfycos¢, by,

(CY, -p+CY,- r)_

pSWVE 2y,
2mVyq — 2mgcosBycos, ¢y
5 —55CLg-q
pSwVs 2V,
2[(122 - Iyy)qr B Ixzpq] by
= ——(Cl + Cl
B pSwewVE 2V, (Cly-p re7)
Z[Uxx - Izz)pr - Ixz(pz - rZ)] Cw
> -5 CM; - q
pSwewVs 2V,
2[(Iyy - Ixx)pq - Ixsz] . b

w
5. A (CN, -p+CN, 1) |

Es interesante destacar que para esta maniobra se consideran pardmetros conocidos los dngulos
¢o v 0. Valores razonables para este tipo de maniobra realizada por un dron de competicion son
$o =45°y 6y = 3°
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Este sistema matricial se puede resolver con un robot matematico de la forma:

Atrim 0.134 rad
Btrim —0.124 rad
O0Etrim | = [A]™* x [B] =[-0.026 rad
8 Atrim —0.160 rad
ORirim —0.191 rad

Una vez obtenidos los controles necesarios para realizar la maniobra se puede calcular el factor
de carga que esta requerird. Como tanto la velocidad, como la trayectoria y los controles se
mantienen constantes, lo tinico que varia con el tiempo es la altitud (y el rumbo, pero no influye
en el célculo de n), sin embargo, esta se puede asumir constante, ya que la distancia ascendida
apenas llega a los 3 metros. Por lo tanto, nos queda una expresion para el factor de carga en
funcion de los controles del Stingray.

n = p(20) - V5 * S CL(Qtrim, 8Erim, 4, 0)

= 1.035
2-W

Viraje coordinado

Un viraje coordinado se realiza a altitud constante, lo que conlleva que y = 0. Ademas, como
refleja el esquema de la Figura 14 se puede obtener una relacion sencilla entre el angulo de asiento
lateral u y el factor de carga.

L-cosu=W
L 1
n:—:
W cosu
/4
Fd
Koy
—

W

Figura 14. Esquema viraje coordinado.

Con esto se puede calcular el maximo factor de carga al que estara sometido el Stingray si se
asume conocido el angulo u al que estara sometido. Valores maximos razonables para un dron de
competicion pueden ser entre 40-45°.
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S e
n_cosu_cos45_ '

Descenso

Para el descenso se tiene el mismo caso que en el ascenso, salvo porque la pendiente debe ser
negativa, es por esto por lo que el factor de carga se puede calcular también como:

_L_
n =g =cosy

Valores tipicos para la pendiente de descenso son 5-6° (en valor absoluto), con esto el factor de
carga queda:

n,-5 = 0.996

M, = 0.994

Al igual que para el ascenso, se ha realizado una simulaciéon numérica empleando el mismo
procedimiento que en el ascenso con la salvedad de un cambio de signo en el angulo de la
trayectoria y.

Se obtienen de esta forma las siguientes graficas, representadas en la Figura 15, para el factor de
carga y la palanca de gases. Se observa que el factor de carga es muy similar, mientras que la
palanca de gases esta al minimo, en contraposicion con la fase de ascenso. Esto es debido a que
las propias fuerzas gravitatorias y aerodinamicas permiten al Stingray realizar un descenso
controlado.

FACTOR DE CARGA PALANCA DE GASES
n-l 6P [-]

104 0.09422

0.09420
1.02

0.09418
1.00

0.09416
0.98
0.09414

0.96
t[s] t[s]

Figura 15. Factor de carga y palanca de gases para vuelo en descenso.

Aterrizaje

Para el calculo del factor de carga en el aterrizaje hay que saber que, para realizar esta maniobra
la aeronave debe descender durante la fase de transicion con un factor de carga unitario y una
pendiente constante y pequeiia, segun la Figura 16, hasta realizar el touch down. Posteriormente,
el factor de carga disminuira conforme vaya frenando el avion.
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B

50

@

@

1‘;r‘l‘i:n.u':h Down =1.2 Vg,
. _______
.qTr:msilion*
Landing Run
LANDING DISTANCE

Figura 16. Fase de aterrizaje [1].
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Calculo de esfuerzos estructurales

Para calcular los esfuerzos estructurales que sufre la aeronave en las distintas actuaciones se ha
de calcular el factor de cada una de ellas n, la distribucion de presiones sobre cada superficie p,
asi como la distribucion de pesos de cada una .

En primer lugar, el factor de carga se ha calculado (en el apartado anterior Célculo del factor de
carga) para régimen estacionario de cada maniobra realizada por el dron.

En segundo lugar, la sustentacion. El valor neto de sustentacion generado por el dron se puede
calcular de forma sencille si se conocen las condiciones de vuelo y la geometria de este a través
de la formula L = 0.5-p -V?-S,, - CL(a, 8E, q). Sin embargo, esto solo proporciona un tinico
valor y es de interés poder calcular la distribucion de sustentacion a lo largo de toda la envergadura
alar. Para ello hay que saber que la sustentacion, por lo general, presenta un valor nulo en la punta
del ala y aumenta de forma creciente hacia el encastre con una distribucion casi eliptica [4]. Se
puede asumir que el encastre se encuentra en el eje x sin tener en cuenta el diametro del fuselaje
para simplificar el problema. De esta forma se puede decir que la distribucion de presiones de
cada se seccion alar se puede calcular como:

1
pw(y) = EpV2 @) e, ()

Y sabiendo que la sustentacion en el ala es:

b b
2 1 z
Lw = fbpw(Y) dy:zpvszcw(y)'q(y) dy

Se puede hallar igualando las presiones dindmicas la siguiente relacion entre presion y
sustentacion:

pw(}’) == Cw(y) ' CL(}’) L,

% cw) - () dy
2

(29)

Como la cuerda del ala es constante, la distribucion de ¢, (y) sebe ser eliptica y se emplea la
siguiente funcion para definirla:

1Y) = Clonay - |1 - (%y)z (30)

Sustituyendo la ecuacion (30) en la (29) se obtiene una expresion para la distribucion eliptica de
presion.

pu) = S |1 (2 G

En tercer lugar, la distribucion de momentos distribuidos se puede hallar de forma analoga a la
presion si se emplean las ecuaciones (32), (33), (34), (35) y (36).
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1
my () = pV? () - em () (32)
b " b
2 2
M = [ ) dy =007 [ h0) - cut dy (3)
2
2 .
m,,(y) = _ cw () - e (y) L, »
%) - cu() dy
2
2
() = CMpay - |1 — (Z?y) (35)
_4M, 2y\2 16
me = 1= (%) (30

Por tultimo, hay que conocer la distribucion de pesos tanto del ala como de los estabilizadores y
el fuselaje. En cada apartado se calculara especificamente dicha distribucion ya que se van a tener
que dividir los elementos y quedara mejor ejemplificado.

Calculo de esfuerzos sobre el ala

Para analizar las reacciones de cada elemento especifico se va a emplear una variable local X
cuyo eje esta alineado con el centro de esfuerzos cortantes (cec) de cada elemento. En el caso de
cada semiala, en la Figura 17 se representa la distribucion de presiones y de peso, asi como la
coordenada local X.

Pumax

X

Figura 17. Distribucion de presiones y peso sobre el ala y coordenada local X [4].

Como una primera aproximacion, el comportamiento del ala se puede aproximar al de una viga
empotrada, pudiéndose calcular los esfuerzos estructurales como muestra el diagrama de la Figura
18, teniendo en cuenta que el eje Z es positivo hacia arriba y el Y forma el triedro con los otros.
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en fuselaje

$ v
<D Ruw

| M,(0)
| - -'TB-» 7;(0)
W

[
| Reacciones del semi-ala

=
ESFUERZOS INTERNOS g
Reacciones del semi-ala
en fuselaje “_“]r—-h Dy
Esfuerzos internos ala
VRO b,
ol | 148y x
., . ""'\\A’fr(o \ TV Diagrama
Union ala-fuselaje y vy Sz equilibrio ALA
(en general no coincide con c.a) - <

Figura 18. Diagrama de esfuerzos cortantes, flectores y torsores en el ala [4].

Ahora hay que realizar el equilibrio de fuerzas y momentos para hallar las reacciones y los
esfuerzos. Notese que la Figura 18 es una representacion genérica de un avion, en el caso del
Stingray se deben considerar mas fuerzas y momentos. El peso de los motores que se encuentran
en el ala como se muestra en la Figura 19 (figura recuperada para una mejor visualizacion del
problema a tratar), se va a tratar como fuerza puntual y se genera un nuevo momento torsor en la
piel del ala debido al momento aerodinamico que genera la cola y su conexion directa.

b b
O=VZ(X)+nf2 Uy (X) dx—f2 Pw(x) dx + n W, (37)
x=X x=X
g %
0=MY(X)+nJ (x = X) puy (%) dx—f x=—X)py(x)dx +nW, d, (38)
x=X x=X
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NS
NS
NS

O:TX(X)—nf

X

() ecqu x + |

X

Pw (%) €cqw dx + f m,, (x) dx +

X x=X 39)

=X

L
—N Whotor €m + 7 €t

Donde x es una variable de integracion entre la seccion estudiada X y la punta alar de la semiala

correspondiente, d,, es la distancia entre la seccion donde se encuentra el motor y el origen de

coordenadas (en la Figura 20 se muestra que dicha distancia es de 534 mm) y e, es la distancia
entre el CA del estabilizador horizontal y el cec del ala.

' 2 s . s 3 | v s 5 10 | | 12

n
l Overall aicraft data
Cruise speed 15 mis
A Wingspan 3m a
Length 24m
MTOW 25kg
, OEW 11kg L
2400 Root airfoil $g6043 mod
Tip airfoil 596043
. 120 4 Wing twist 3° at root .
= H.Stabilizer airfol NACAQ09
- 2 /f V_Stabilizer airfoil NACA009
p o Motor 2x gt5335 220kv
7 ] Prop 2 x APC 18x10E
CDG 0.45¢

Achievement
Overall 2nd
Report 3rd

Performance 3rd =

119.96

30025

N
2
&

1395

534

e tn| FD-02-Rev3 _|ADUPV 412012023

Final Drawing

" ADO2-StingRay | 4 "

Figura 19. Planos del Stingray.

Se puede empezar calculando las reacciones en el encastre, es decir, en la unidon entre el ala y el
fuselaje. Si se realiza un equilibrio de fuerzas verticales se puede hallar el cortante V. La fuerza
total aerodinamica sobre el ala sera igual a la integral de la presion a lo largo de una semiala y por
tanto sera la mitad de la sustentacion L., ; el peso sera la mitad del peso total de las alas y lo mismo
sucede con el momento aerodinamico, y la reaccion V;, sera la suma de las fuerzas verticales del
peso y la sustentacion correspondientes a una semiala con los signos correspondientes de cada
fuerza segln el sistema de referencia empleado. Para el momento torsor se ha de multiplicar cada
una de las fuerzas verticales por las distancias que existen entre el punto de aplicacion de estas y
el cec del ala, en el caso de la sustentacion esta se aplica sobre el centro aerodindmico y e.q,, €S
la distancia entre el cec y el centro aerodinamico; y en el caso del peso este esta aplicado sobre el
centro de masas del ala, e.4,, es la distancia entre el cec y el centro de masas del ala y e, es la
distancia entre el cec y la posicion del motor; ademas, se ha de tener en cuenta el momento
aerodinamico que genera la semiala y el momento generado por el empenaje trasero.

W, L
V7(0) = —n—= + — —

St Wy (40)
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L M L
TX(O)ZnTW ecgw_%ecaw_Tw_?tet'l'nWmem (41)

Para el momento flector My no es tan obvio hallar la distancia entre el punto de aplicacion de las
fuerzas y el punto de rotacion del momento. Se puede hallar el centroide de cada distribucion y
calcular cada distancia, o se puede aplicar directamente la ecuacion (38) sustituyendo X = 0.

b b
My (0) = fzx Pw(x) dx —n fzx Uy (x) dx — n Wy, dp, (42)
0 0

Una vez analizada el ala de forma general ahora se va a analizar especificamente su estructura. El
ala se va a dividir en 3 secciones distintas debido a su estructura interna, la primera seccioén va
desde el encastre hasta el motor, esta seccion es una seccién que solo cuenta con la piel, que
absorbe los esfuerzos torsores, y un larguero que absorbe los esfuerzos flectores; ademas, se puede
considerar que es una seccion de pared delgada. La segunda seccion va desde el motor hasta el
inicio del flap y es una seccion que cuenta con la piel como recubrimiento externo y el interior
esta relleno de espuma de poliestireno expandido. Por ultimo, la tercera seccion va desde el inicio
del flap hasta la punta alar, esta seccion tiene un recubrimiento exterior y esta rellena de espuma
de poliestireno expandido, sin embargo, esta seccién cuenta con una parte movil, el flap. Estas
secciones quedan representadas en la Figura 20.

Seccion 1 Seccion 2 Seccion 3

>

«

\j
A
Y

480

R

o
1

153

500

48

1254

534

Figura 20. Diferentes secciones alares para estudiar.
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e Seccion I

La seccion 1 es una seccion de pared delgada con forma de perfil aerodindmico no simétrico. Para
estudiar esta seccion se han definido una serie de funciones que permiten representar y analizar
este perfil aecrodinamico. El borde de ataque se ha representado como una elipse, el intraddés como
una recta horizontal y el extradés como una recta oblicua.

Zelipse 1 (43)

Y =
0.05  0.025
Znor = 0.025 (44)

Zop, = —0.111 -y — 0.025

z[m]

(45)

0.4

©
(V)
—_

———— I L 1 1

0.4

y [m]

I

o

N
T

04

Figura 21. Representacion de las funciones empleadas para redefinir el perfil alar.

Notese que en la Figura 21 muestra el perfil invertido debido al sistema de referencia empleado
para el analisis estructural.

Las secciones mas criticas de esta parte del ala son, l6gicamente, las uniones con otras secciones,
es decir, la unidn ala-fuselaje y la seccion de union entre la Seccion 1 y la Seccion 2. En estas
secciones la semiala estd sometida a los siguientes esfuerzos: fuerza de sustentacion hasta esa
seccion, resistencia aerodinamica, peso del motor, momento aerodinamico del ala y momento
generado por la cola. Todos estos esfuerzos se pueden analizar como un cortante vertical Q, y un
cortante horizontal Q,, aplicados en ¢l cec y un momento torsor que sera la suma de los momentos
previamente mencionados y el efecto de los cortantes al haber sido desplazados de su punto de
aplicacion.

Para hallar las tensiones primero se debe conocer la posicion del cec, para ello se va a resolver la
seccion ante un cortante vertical y un cortante horizontal ambos aplicados en el cec.

En primer lugar, se calculan los flujos de cortante que producen estas fuerzas. Al tratarse de una
seccion cerrada, primero se va a cortar la seccion en un punto y se va a comenzar a analizar el
cortante por ahi asumiendo que se trata de un borde libre y el flujo es nulo. Para ello se definen
unas coordenadas locales independientes para cada una de las barras, como se muestra en la
Figura 22.
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C 51
T

Figura 22. Coordenadas locales para cada una de las barras de la seccion de pared delgada.

Una vez se tiene esto se pueden calcular los flujos de cortante a lo largo de la seccion segun la
siguiente féormula [5]:

1
q=qo+ E [_(QZIZ - leyz) 'my(s) + (_ley + Qzlyz) : mz(s)] (46)

Una vez se obtienen los momentos de inercia y los momentos estaticos de cada barra (desarrollado
en el Anexo 1), se pueden calcular los flujos de cortante de la seccion, teniendo en cuenta que g,
representa el valor del flujo al inicio de la barra, que en borde libre sera nulo, pero en los demas
casos sera igual al valor final de la barra anterior.

Debido a la complejidad de las expresiones se ha creido conveniente representar graficamente la
evolucion de los flujos de cortante en lugar de su expresion analitica. En la Figura 23, Figura 24
y Figura 25 se muestra la evolucion del flujo a lo largo de la seccion. Se puede observar que tanto
para el inicio de la seccion como al final (inicio de la Figura 23 y final de la Figura 25) el flujo de
cortante es nulo, ya que se ha considerado que era borde libre y el flujo al final de cada barra
coincide con el valor del inicio de la siguiente. Matematicamente se pude representa de la
siguiente forma.

q:(0) = q3 (g) =0 q1(L1) —q,(0) =0 q2(L2) — q3 (_ g) =0

Flujo de cortante sobre la barra horizontal
q4(s) [N/m]

L 1 L L L L 1 L L L L 1 L L L L 1 L L S [m]
0.1 0.2 0.3 0.4

4l

Figura 23. Flujo de cortante evaluado para la barra horizontal y cortantes unitarios.
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Flujo de cortante sobre la barra oblicua
q2(s) [N/m]

1 L L L L 1 L L L L 1 L L L L 1 L L L L 1 S [m]
0.5 0.6 0.7 0.8 0

Figura 24. Flujo de cortante evaluado para la barra oblicua y cortantes unitarios.

Flujo de cortante sobre la barra eliptica
g3(a) [N/m]

0.

a [rad]

-0.6

Figura 25. Flujo de cortante evaluado para la barra eliptica y cortantes unitarios.

Ahora, se necesita calcular el valor de g, de la seccidon entera mencionado previamente al no
tratarse de una seccion abierta. Para ello hay que obtener las fuerzas generadas sobre cada barra
por los cortantes y el giro por unidad de longitud por torsion 8,.

Fq= fc q(s) ds 47)

Ly
F, = f q1(s) ds = —0.0316 Qy— 091110,
0

Ly
F, = f q,(s) ds = 0.0842 Qy — 1.5535Q,
0
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3 on® 07\
&::fn%@@ (52) +(52) da=o024020,+028840,
2

El giro 6, se puede calcular seglin la ecuacion (48), donde el subindice i representa cada barra y
A es el area encerrada en la seccion [5].

1 F+q0ll
0=ty (el .
Y 2A¢ t; “48)
9 _ 1 F1+F2+F3+q0'(L1+L2+L3)
* 246 t

.1 1
A=E-Tr-a-b+§-L1-0.05=0.0145m2

_ 34.560(1.024 qo — 0.196 Q, — 1.166 Q)
x Gt

De esta forma, como la torsion producida debe ser nula se puede obtener el valor de q,
0, =0=1.024q,—0.196 Q, — 1.166 Q,
qo = 0.1910Q, + 1.1390Q,

Una vez conocidos todos los esfuerzos que actian sobre la seccion, para hallar el cec se realiza
una igualaciéon de momentos tomados desde el origen de coordenadas.

YM, =0

_Qy €cy — Qe = MF1 + MFZ + MF3 + MqO (49)

Si se calculan los momentos (Anexo 1) se obtienen las siguientes expresiones:
Mg, = —0.0008 Q, — 0.0228 Q,
Mg, = 0.0021 Q, — 0.0386 Q,
Mg, = 0.0174 Qy, + 0.0378 Q,
Si se sustituye entonces en la ecuacion (49) y se simplifica se llega a la siguiente expresion:
(0.02439 + ecy)Qy + (0.00267 +e.,)Q, =0

Que se debe cumplir para todo valor de cortante horizontal y vertical por lo que obtenemos que
el centro de esfuerzos cortantes se encuentra a una distancia vertical de e., = —24.39 mm y una
distancia horizontal de e, = —2.67 mm respecto al centro de masas de la seccion. Al tratarse de
ordenes de magnitud muy reducidos, para simplificar ligeramente el problema, se puede asumir
que el cec y el centro de masas son coincidentes. En la Figura 26 se representa graficamente la
posicion del dentro de masas (CdG) respecto al perfil alar.
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z [m]

0.4}

0.2+

CdG |

—E___;____'_________‘___/'_-"" L ! m)
-0.4 =0.2 T 0.2 0.4

02+

04+

Figura 26. Centro de masas de la seccion de perfil alar de pared delgada.

Ahora, se pueden obtener las distancias hasta el cec necesarias para calcular los momentos
torsores.

ecgw =0m ey, =0123m e, =0248m e =1427m

Ahora hay que analizar las tensiones en las secciones de importancia, es decir, el encastre alar y
la seccion de union entre la Seccion 1y la Seccion 2 de la semiala. La seccion del encastre alar
se ha analizado previamente, aplicando las ecuaciones (40), (41) y (42) se obtienen los esfuerzos
que tiene que soportar la seccion.

W, L
Vz(0) = —n—= + =~ —n W,

2 2
|74 L M, L;
Tx(0) ZnTW ecgw_7w ecaw_Tw_? ec +nWnyen
b b

My (0) = fzx pw (x) dx —nfzx U (X) dx —n W, d,
0 0

Para esta seccion, la distribucion de peso p,, se considera constante y para hallar su valor se
necesita saber el material del que esta compuesta la seccion. Se trata de una seccion de fibra de
carbono, cuya densidad es ppc = 1750 kg/m3 y si el 4rea de la seccion es la longitud de cada
barra por su espesor Ar = (L; + L, + L3)t y el espesor es t =1 mm se puede hallar la
distribucion de peso de la seccion como p,, = prc - Ar = 1.792 N/m. Sin embargo, como hay
tres secciones distintas en la semiala, que tienen distribuciones de peso distintas, hay que
seccionar las integrales en tres partes distintas. De esta forma queda que el momento que genera
el peso del ala para las Secciones 2 y 3 es el peso total de cada seccion por la distancia entre su
centro de masas y el eje Y de referencia, y para la seccion 1 se analiza mediante la integral
propuesta de su distribucion de peso.
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b

> dma

MY(O) = f xpw(x) dx — nf X .uwl(x) dx — n(WWZ dmZ + Ww3 dm3 + Wm ' dm)

0 0

Donde d,,; es la distancia hasta el final de la primera seccion, d,,, es la distancia entre el CdG
de la Seccion 2 y el eje Y, d,,,3 es la distancia entre el CdG de la Seccion 3 y el eje Y, 1 s la
distribucién de pesos de la Seccion 1 y W,,, y W,z son los pesos de las secciones 2 y 3
respectivamente.

El peso de las Secciones 2 y 3 se puede calcular de la misma forma. Para calcular los pesos se
debe conocer la densidad del recubrimiento externo, que es de fibra de carbono (ya conocida) y
la densidad del material interno, que es poliestireno extruido pp = 25 kg/m3. Por lo que el peso
de las Secciones 2 y 3 es:

sz = (pFC 'Aext +pp - Aint) -0.398 =8.41N
Wiz = (Prc - Aext + pp - Aine) - 480 = 10.14 N

El peso del ala es W}, = 42.86 N, el peso del motor es W,,, = 7.06 N y las sustentaciones del ala
ylacolason L, = 196.58 Ny L; = 36.34 N. Con esto se obtienen las siguientes reacciones, las
cuales dependen del factor de carga de la aeronave:

V,(0) = 98.289 — 9.680 n
Ty (0) = —37.994 + 1.750 n
My (0) = 60.904 — 22.074 n

Cabe destacar que el momento torsor no depende del factor de carga, ya que al asumir que el cec
y el CdG son coincidentes las fuerzas masicas no generan ningiin momento.

El factor de carga mas limitante se da en condiciones de viraje coordinado, éste toma un valor de
n = 1.414 para el que las reacciones en el encastre son:

V,(0) = 84.602 N
Tx(0) = —35.520 N - m
My (0) = 29.692 N - m

Las tensiones que ha de soportar la estructura se pueden obtener a partir del flujo de cortante
calculado. Las tensiones totales seran la suma de las que generan los cortantes aplicadas sobre el
cec mas las que generan los momentos torsores debidos a la aerodinamica y al desplazamiento
realizado de las fuerzas verticales de su posicion original al cec.

s
=49 (50)
El flujo de cortante que generan los cortantes se puede calcular segin la ecuacion (46), como se

ha hecho previamente, y el flujo de cortante debido a la torsion se puede calcular segun la ecuacion
(51).
T
2

ar = 51

>

Siendo A el area encerrada dentro de la seccion. Evaluando todo obtenemos la siguiente tension
tangencial.
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Si evaluamos dicha expresion para un cortante vertical Q, = V,(0) y un momento torsor T =
T, (0) obtenemos una distribucion de tensiones tangenciales que alcanza el maximo para la barra
oblicua con un valor de 7,4, = —1.6 MPa, como se muestra en la Figura 27.

Tensiones tangenciales sobre la barra oblicua
T(s) [MPa]

L 1 L L L L 1 L L L L 1 L L L L 1 L L L S [m]
0.1 0.2 0.3 0.4

-1.305—
-1.355
-1.405
-1.455
-1.505

-1.55F

-1.60}
Figura 27. Tension tangencial sobre la barra oblicua para la seccion del encastre.

Ahora falta por calcular los esfuerzos que genera el momento flector My. Esta solicitacion
estructural la soporta completamente un larguero que atraviesa la aeronave de fibra de carbono.
El momento flector produce tensiones normales seglin la Ley de Navier (ecuacion (52)).

Myl + MyLy,)z — (M, 1, + My L)y

x Id
El larguero es un tubo cilindrico de fibra de carbono, de 4 cm de diametro y de un espesor de 3
mm. Una seccion circular tiene los siguientes momentos de inercia I, = I, = r3t, 1y, = 0[5]

(52)

y como solo hay momento M,, la ecuacion de Navier se simplifica en:

La linea neutra se encuentra en z = 0 y las tensiones maximas se encuentran en z = +r

M,,(0) M, (0)
_ My I A
Oxmax = o ‘T = 77 = 7.876 MPa

Ahora queda por analizar la seccion que une la Seccion 1 con la Seccion 2, que se encuentra a
una distancia X = d,,; del origen de coordenadas. En dicha seccion las reacciones seran:

b

2
V) = [ P = W + Wi + W)
dm1
b
2 L,
T (dm1) = n(Wy, + W,,3) €cgw — f Pw (X) ecaw dx — ? ec —n Wy en
dmi1
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b

2

My(dml) = f X pw(x) dx — (W, dipg + Wiy dipz + Wy, - diyy)
dm1

Realizando las operaciones para un viraje coordinado se obtienen los siguientes valores para las

reacciones:

Vy(dpy) = 17.345 N
Ty(dpmy) = —30.032 N - m
My(dmy) = 18.250 N - m

Realizando el mismo proceso que para la seccion del encastre, se obtiene el valor de la tension
maxima para la barra eliptica con un valor de 7,,,,, = —1.12 MPa, como se observa en la Figura
28.

Tensiones tangenciales sobre la barra oblicua
To(s) [MPa]

L L L 1 L L L L 1 L L L L 1 L L L L 1 L L L g [m]
-1.05 0.1 0.2 0.3 0.4

—1.065
107
—1.085
109}

-1.10F

-1.11¢F

Figura 28. Tension tangencial sobre la barra oblicua para la seccion dpu.

El momento flector también lo soporta un larguero cilindrico, por lo que las tensiones que éste
soporta son:

_ My(dml)

Oxmax =3~ = 4841 MPa

La piel esta hecha de fibra de carbono, cuya tension maxima es de 2.7 GPa. Si se compara dicha
tension maxima con los valores maximos obtenidos por los esfuerzos sobre el ala se observa que
estos ultimos son varios 6rdenes de magnitud inferiores, lo que proporciona un muy elevado factor
de seguridad, es decir, la estructura es completamente capaz de aguantar dichos esfuerzos
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e Secciones 2y 3

Las Secciones 2 y 3 son estructuralmente distintas en un principio. La Seccion 2 es idéntica a la
Seccidn 1 pero lleva un refuerzo interior de poliestireno expandido y en vez de tratarse de una
seccion de pared delgada se trata de una seccidon maciza. Por otro lado, la Seccion 3 también
presenta un interior macizo de poliestireno expandido, pero la seccion esta cortada debido a la
existencia del flap y no cuenta con un larguero de carbono. La Figura 29 muestra ambas secciones.

/N%
Pl

Figura 29. Corte de la Seccion 2 (superior) y la Seccion 3 (inferior).

La tinica seccion critica del ala que queda por analizar es la seccion de union entre la Seccion 2 'y
la 3. Para ello se va a trabajar con la Seccion 2 y se va a analizar la union entre secciones desde
ahi. Esta seccion se va a tratar matematicamente de la misma forma que la Seccion 1, es decir,
con una elipse que simule el borde de ataque del ala y dos rectas, una horizontal y otra oblicua,
que simulen el resto del ala, sin embargo, se va a tratar como una seccion maciza, por tanto, se
deben conocer los nuevos momentos de inercia y centro de gravedad de la seccion (desarrollados
en el Anexo 2).

Veg = —0.127 m
z¢g = 0.007 m
I, =2173-10"*m*
I, =3.846-10"* m*
I, = —6.079 - 10~° m*

Ahora se calculan las reacciones internas que ha de soportar la estructura en dicha seccion.

b
2
U, (da) = f P () dx — 1 (W)

dma2
b
z L,

Ty (dmz) = n(Wiys) ecqu — j P () ey dx == e,

dm2
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b

My(dmz) = fz x pw(x) dx — n(Ww3 dm3)

Am2

En esta seccidn por simplicidad se asume que el cec se encuentra en el mismo punto que el centro
del larguero, por lo que hay que calcular las nuevas distancias ecqy, €cgw Y €;-

€caw = 0.051m e; =1.601m ecgw = 0.102 m

Por lo que las reacciones quedan para un viraje coordinado:

Vy(dpy) = 23.871N
Ty(dpmy) = —29.546 N - m
My(dmy) = 22.592 N - m

Una vez se conocen los esfuerzos internos que debe soportara las tensiones se pueden hallar
facilmente, aplicando la ecuacion (52) se obtienen las tensiones normales.

_ (MyIZ)Z - (MylyZ)y
=
Ig

=1.197-107(1.373 - 10"* y + 8.688 - 1073 2)

Y se puede obtener una representacion 3D de las tensiones sobre la seccion, como se muestra en
la Figura 30.

Tensiones normales sobre la seccién
T

Figura 30. Tensiones normales debidas a M, sobre la seccion maciza.

Se aprecia que las tensiones maximas que se generan son del orden de o, = +2.6 kPa para los
maximos valores de z.

Por ultimo, las tensiones tangenciales en secciones macizas debidas a cortante se pueden calcular
segun la ecuacion (53) [5], sin embargo, como se ha observado que las tensiones son muy
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pequetias, se va a realizar un calculo previo de la tension media para comprobar si las tensiones
son lo suficientemente elevadas como para realizar un desarrollo exhaustivo sobre estas.

1
O
1
Txz = m [(Qzlz - leyz)my(z) - (_ley + QZIYZ)mZ(Z)]

[(Qzlz - leyz)my(Y) - (_ley + QZIyZ)mZ(y)]
(53)

La tension tangencial media producida por un cortante se puede calcular como 7 = Q /A, donde
A es el area efectiva que trabaja para soportar los esfuerzos tangenciales, es decir, el drea reducida
de cortante. Para este caso y como primera aproximacion se va a suponer que el area reducida a
cortante es el area de la elipse entera, en vez del area de la semielipse sumada a la del tridngulo.
Esto supone que el area reducida a cortante es un 27.15% del 4rea total de la seccion, un valor
muy reducido pero que se aceptara ya que proporcionara un mayor factor de seguridad debido a
la proporcionalidad inversa del area en la ecuacion de la tension (una menor area tendera a
aumentar las tensiones). Ademas, debido a que las tensiones no se distribuyen de forma uniforme,
la tension maxima de la seccidon siempre va a ser mas elevada que la tension media, para tener
este efecto en cuenta, la tension se va a multiplicar por un factor de correccion k que suele variar
entre 2 y 3 y en el caso a estudiar va a tomar este ultimo valor para estar del lado de la seguridad

T=%k=VZ(dm2)k

= 18.236 kP
) p— 8.236 kPa

Como se ha supuesto antes, las tensiones son extremadamente bajas con respecto a las tensiones
maximas admisibles de los materiales empleados y no requiere de un analisis mas exhaustivo para
saber si la seccion podria romper en algun punto de esta.

Por tultimo, se van a evaluar los esfuerzos tangenciales que produce el momento torsor sobre la
seccion. Para la torsion, se va a suponer que el modulo de torsion que presenta la seccion es el
mismo que el de una elipse, ya que para el caso del cortante el area reducida era también la de
una elipse. Con esto, los esfuerzos tangenciales que soporta la seccion debido al momento torsor
se pueden calcular como:

T, mwa3h3 6 4
T = 7 ]elipse = m =1.964-10 m

Otra opcion que existe para tomar un valor del modulo de torsion en secciones macizas es aplicar
la aproximacion de Saint-Venant que da buenos resultados para la mayoria de las secciones. El
factor k se toma frecuentemente entre 35 y 40.

A4
J=——
k- (I, +1,)
Si se toma un valor intermedio de k, por ejemplo, Kk = 37 se obtiene:
] =1.965-10"°m*

Valor muy similar al obtenido por la aproximacion a elipse previamente realizado.

Calculando ahora las tensiones tangenciales para los puntos mas criticos r = %a se obtienen los
siguientes resultados:

7= +0.752 MPa
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Como ocurre en la Seccion 1, las tensiones que se generan sobre la seccion son ridiculas en
comparacion con las tensiones maximas admisibles para los materiales empleados.

Calculo de esfuerzos sobre el estabilizador horizontal

El estabilizador horizontal se va a analizar como una viga biapoyada sometido a una distribucion
de presion eliptica p; cuya resultante es L; = 36.341 N, como se muestra en la Figura 31. Se
emplea este modelo para estar del lado de la seguridad, ya que produce los flectores mas
desfavorables. Ademas, los largueros que unen el estabilizador con las alas presentan una rigidez
a torsion baja y su giro relativo permite tomar la hipotesis de que el estabilizador esta apoyado.

Pt

Figura 31. Distribucion de presion y fuerza aerodinamica sobre el estabilizador horizontal.
. , L¢ . . .,
Las reacciones en cada soporte serdn R = Y de sentido contrario a la sustentacion.

La seccion mas critica del estabilizador horizontal es la central debido a que el momento flector
es maximo. Como se trata de una seccion maciza las secciones de los apoyos donde el cortante es
maximo no son tan criticas como la central donde el flector es maximo.

El estabilizador horizontal presenta un perfil aerodindmico muy similar al ala, pero con una cuerda
menor. Las ecuaciones empleadas para simular este perfil son las ecuaciones (54) y la seccion del
perfil estéd representada en la Figura 32.

2 2
yelipse Zelipse

" =1 a=003 b=0015

Zoplicua = —0.12y — 0.015 (54)

Znorizontar = 0.015
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z[m]

0.3
0.2

0.1+

0.1 0.2 0.3

Figura 32. Seccion aerodinamica del estabilizador horizontal.

Aplicando exactamente el mismo procedimiento del Anexo 2 para el calculo del centro de
gravedad y los momentos de inercia de la seccion maciza del ala, pero cambiando los valores para
la seccion de la cola se obtiene:

Yegt = —0.083 m

Zcgt = —0.002m
I, =3361-10">m*

I,; =5.048-107° m*
Iy, = —2.764-10"°m*

El momento de reaccion en la seccion central se puede calcular tomando momentos desde la
izquierda segun la Figura 33. En ella se muestra la distribucion de presion sobre medio
estabilizador horizontal y la resultante de esta distribucion en su punto de aplicacion (centroide
de un cuarto de elipse), también se muestra la reaccion en el apoyo y el momento interno a
calcular. A esto faltaria afadirle la influencia del peso del estabilizador W; y el factor de carga de
la aeronave.

W, = 5.845 N
_________ n=-8836—0.729n

Para un viraje coordinado:
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Figura 33. Esquema del momento de reaccion interno al estabilizador horizontal.

Aplicando la ecuacion (52), se puede obtener una expresion para las tensiones normales.

_ (MyIZ)Z - (MylyZ)y
=
Iq

=1.197 - 107(-5.998 - 107>y — 3.795 - 1073 2)

Dicha expresion permite representar graficamente las tensiones normales sobre la superficie de
la seccion, como se muestra en la Figura 34.

Tensiones normales sobre la seccion
001 zIml
T 0.00

T——

Figura 34. Tensiones normales sobre la seccion central del estabilizador horizontal.

Se aprecia que las tensiones maximas que se generan son del orden de o, = £600 Pa para los
maximos valores de z.
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De la misma forma que para el ala, las tensiones que se generan sobre la seccidon mas critica
presentan valores muy bajos en comparacion con las tensiones maximas admisibles de los
materiales con los que se ha construido la estructura
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Resumen de resultados

Como resumen se va a calcular el factor de seguridad para caso especifico. El factor de seguridad
se define como F y se puede calcular segun la ecuacion (55), donde o es la tension a la que esta
sometida el elemento estructural y g,4 es la maxima tension admisible de cada elemento segliin
el material empleado. Para el Stingray, tanto las alas como el estabilizador horizontal estan
construidos principalmente de fibra de carbono, por ello se va a utilizar 6,4 = 2.7 GPa.

Ogd
F —_—

= m (55)

Factor de seguridad

Uniodn Seccion 1 Unidn Seccion 2 Estabilizador
Encastre alar

y 2 y3 horizontal
Despegue 296 444 3658 4.03-10°
Ascenso 261 370 3639 4.09-10°
Giro helicoidal 267 384 3643 4.07-10°
Coxﬁfi: o 343 558 3678 3.97-10°
Descenso 261 370 3639 4.09-10°
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Objetivos de desarrollo sostenible

Los Objetivos de Desarrollo Sostenible (ODS) son una serie de metas globales establecidas por
las Naciones Unidas para abordar los desafios a los que se enfrenta nuestro planeta y la
humanidad. Adoptados en septiembre de 2015, los ODS representan un llamado universal a la
accion para poner fin a la pobreza, proteger el medio ambiente y garantizar que todas las personas
gocen de paz y prosperidad para el afio 2030.

La importancia de los ODS radica en que busca equilibrar aspectos econdmicos, sociales y
ambientales del desarrollo humano. Estas metas ofrecen una vision compartida y ambiciosa para
un futuro mas justo, inclusivo y sostenible, donde ninguna persona o region quede rezagada.

La mision principal de la aeronave Stingray es la de un avidon de prevencion y deteccion temprana
de incendios. Un avion de prevencion de incendios es una herramienta valiosa y efectiva para
combatir incendios forestales y proteger comunidades y ecosistemas. Equipados con sistemas de
dispersion de agua o retardantes de fuego, estos aviones pueden llegar rapidamente a areas
remotas y de dificil acceso, lo que les permite atacar incendios en etapas tempranas y evitar que
se propaguen descontroladamente. Su capacidad para soltar grandes cantidades de agua o
retardante sobre el fuego ayuda a enfriar las llamas y crear barreras que limitan la expansion del
incendio, brindando tiempo crucial para que los equipos terrestres puedan combatir el fuego desde
tierra de manera més segura y efectiva.

Al tratar de optimizar esta aeronave, de forma pasiva se estd ayudando a mejorar las nuevas
tecnologias que podrian permitir una mayor y mejor proteccion del medio ambiente.

Los ODS con los que este trabajo se alinea especificamente se pueden comprobar a continuacion.

Objetivos de desarrollo sostenibles Alto Medio Bajo No procede

ODS 1. Fin de la pobreza.

ODS 2. Hambre cero.

ODS 3. Salud y bienestar. X

ODS 4. Educacion de calidad.

ODS 5. Igualdad de género.

ODS 6. Agua limpia y saneamiento. X

ODS 7. Energia asequible y no
contaminante.

ODS 8. Trabajo decente y
crecimiento econémico.

ODS 9. Industria innovacion e
infraestructuras.

ODS 10. Reduccion de las
desigualdades.

ODS 11. Ciudades y comunidades
sostenibles.

ODS 12. Produccién y consumo
responsables.
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ODS 13. Accidn por el clima.

ODS 14. Vida submarina.

ODS 15. Vida de ecosistemas
terrestres.

ODS 16. Paz, justicia e instituciones
solidas.

ODS 17. Alianzas para lograr
objetivos.
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Presupuesto

Para finalizar se calcula el presupuesto asociado a un proyecto de ingenieria como el realizado.
Los diversos costes se pueden desglosar en varias categorias diferentes.

En primer lugar, los costes asociados a las horas de trabajo realizado por un ingeniero recién
egresado (el alumno) y por dos ingenieros senior (el tutor y cotutor del trabajo). El sueldo de un
ingeniero recién egresado es de aproximadamente 22000 €/afio, o 11.46€/h; mientras que el de un
ingeniero senior es de 80000€/afio, 0 41.67 €/hora. Ademas, se estima que el tiempo de los tutores
de este trabajo es un 5% del tiempo empleado por el alumno

Presupuesto de los ingenieros

Numero Precio por hora Horas Precio total
empleadas
Ingeniero junior 1 11.46 €/h 350 h 4011 €
Ingeniero senior 2 41.67 €/h 18 h 1500 €

En segundo lugar, se ha necesitado emplear software tanto de disefio 3D para todo lo relacionado
con el modelo del avion (licencias de Autodesk Fusion360) como las licencias de Office 365 para
la realizacion de documentos Word, PowerPoint o Excel; y licencias de robots matematicos de
calculo (Wolfram Mathematica).

Presupuesto del software

Numero Precio por mes Meses Precio total
Fusion360 1 60 €/mes 3 meses 180 €
Office 365 1 9.80 €/mes 3 meses 29.40 €
Mathematica 1 148.50 €/mes 3 meses 445.50 €

Por ultimo, esta el presupuesto asociado al gasto eléctrico que conlleva la utilizacion constante de
un ordenador para el proyecto. Un ordenador consume de promedio en una jornada laboral 0.275
kWh.

Presupuesto del gasto eléctrico

Mayo Junio Julio
Precio medio
del consumo de 75.2 €/ MWh 92.09 € MWh 93 € MWh
luz
Consumo 41.25 kWh 41.25 kWh 13.75 kWh
realizado
Precio total 3.10€ 3.80€ 1.28 €
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Con esto se puede calcular el presupuesto total asociado al proyecto.

Presupuesto total del proyecto

Precio
Presupuesto de los ingenieros 5511 €
Presupuesto del software 6549 €
Presupuesto del gasto eléctrico 8.18 €
Total neto 6174.08 €
Total con [.V.A. 7470.64 €
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Conclusiones

Los drones de competicion son aeronaves que, dependiendo de las categorias donde compiten,
realizan cierta clase de maniobras que pueden inducir elevados factores de carga. En el caso del
dron Stingray, del equipo AeroDesign UPV, las maniobras que realiza son muy suaves y el factor
de carga que experimenta la aeronave es muy reducido y similar al de algun avién de transporte
de pasajeros. Este hecho provoca que la aeronave no esté sometida a elevadas aceleraciones
inerciales que aumentarian los esfuerzos que la estructura interna deberia soportar.

Estructuralmente hablando, el Stingray es un dron que no presenta la tipica estructura
semimonocasco de los aviones convencionales. Este presenta una piel como recubrimiento
externo, un larguero y espuma de poliestireno expandido en algunas zonas como refuerzo interno.
Esto provoca que gran parte de los esfuerzos que se generan en €l los ha de soportar la piel del
avion, que esta hecha de fibra de carbono al igual que el larguero. Estos materiales ofrecen una
muy buena resistencia especifica y como el dron no est4 soportando grandes cargas aerodinamicas
ni inerciales, la estructura es capaz de soportar con creces todos los esfuerzos que se generan
ofreciendo un elevado factor de seguridad.

Por lo tanto, si como objetivo se pretende optimizar los recursos que se emplean en el desarrollo
y la fabricacion del dron, habria que tomar una decision sobre como actuar debido a los resultados
observados en el analisis.

Si se desease mantener la estructura intacta, para obtener el mayor rendimiento posible de la
estructura habria que aumentar las fuerzas a las que esta sometida la aeronave, es decir, se podria
realizar un cambio en la planta propulsiva que permitiese realizar vuelos a mayor velocidad,
aumentando asi las fuerzas y momentos aerodindmicos; o bien se podrian realizar manobras
mucho mas bruscas aumentando el factor de carga lo maximo posible para aumentar las fuerzas
inerciales a las que esta sometido el dron. En ambos casos la mision de la aeronave es un factor
indispensable, ya que, si esta no permite volar a velocidades altas ni realizar maniobras bruscas,
la optimizacion de recursos no seria posible.

Otra opcion es redisefar la propia estructura. Se pueden cambiar los materiales empleados
permitiendo reducir el coste econdomico, o se puede reducir la cantidad de material utilizado en la
fabricacion, reduciendo el espesor de la piel o el larguero utilizado. En el caso de cambiar los
materiales empleados, existe la posibilidad de tener que cambiar por completo la estructura
interna, por lo que la mejor opcidn seria emplear menos material en la fabricacion del dron.
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Anexo 1

Calculo del centro de gravedad de la seccion de pared delgada (Figura 21).

Para analizar la elipse se van a usar coordenadas polares, donde a es el angulo en sentido
antihorario que parte desde el eje y positivo.

y3(a) = acos(a) z3(a) = b sin(a)
dy z 9z\2
ds = J (56) +(5a) @
T 2
> d 9z\2
f_zga - cos(a) - \/(%) + (6(1) da
YcG elipse =
s 2 2
5 [(0y 0z
z (9 gz\ |
f—%\](aa) + (aa) da
s 2
7 , dy 0z
2 ph. . = £ .
[Zb - sin(@) \/ (aa) + (aa) da
ZcG,elipse — =0m
2
£ &)+

Ll'( Lz)+L2 ( )+L3 YcG elipse
Li+ L, +Ls

= —0.195m

0.05
Ll ( 2 )+L2 (0) +L3 ZcG ,elipse
Li+L,+Ls

ZCG = 0.011m

Donde L, es la longitud de A a B, L, es la longitud de B a C y L3 es la longitud del arco de elipse
que va de C a A de la Figura 22.

Calculo de los momentos de inercia.

c SaB SBC Sca
IV:J Zz(s)tds=f zlz(s)tds+f zzz(s)tds+f z2(s)tds
0 0 0 0

ScA

y§<s)tds+f Y2(s) t ds

0

SBC

c SAB
Iz=f yz(s)tds=f ylz(s)tds+f
0 0 0

c
I, = fo y(s)z(s)tds =

Sca

= ["n©aotast [ v n@ s+ [ w© ne) s
0 0 0
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Las ecuaciones del sistema de referencia local quedan de la siguiente forma, teniendo en cuenta
que para la elipse se ha hecho un cambio a coordenadas polares, como para el calculo del centro
de masas.

0.05

y1(8) = =5 — yce z1(s) = T — Zce

Y2(s) = =L, + scosO — y¢g zz(s)='T—ssin9—zCG

y3(a) = acos(a) — yce z3(a) = bsin(a) — z¢g

Si se sustituyen las coordenadas en las integrales de los momentos de inercia y con la ayuda de
un robot matematico se llega a la siguiente solucion:

I, =8.836-107>t + 14.899-107° ¢t + 136.103 - 107> t = 0.00136 t m*
I,=7.998-10"3t+8.048-10"3 ¢t + 162.41-1073t = 0.1785 t m*
I, =—-1891-10"*t—6.998-10* ¢t — 11.863 - 10~* t = —0.00119 ¢t m*

Ig=1,-1, -1}, =0.00028 t* m®

Calculo de los momentos estaticos

N S
my=f z(s) tds mz=f y(s)tds
0 0

2

S S sS4t
my,q =f z,(s)tds =0.014st myy =f y1(s)tds = 0.1955t—7
0 0

N

N
my, = J Z,(s)tds =0.014st—0.055s%t m,, = f y,(s) tds = —0.255s t + 0.497 s%t
0 0

La integral del momento estatico se va a quedar definida como una integral debido a su compleja
resolucion incluso con el uso de un robot matematico. A la hora de resolver cualquier calculo que
requiera de esta solucion se hard de forma numérica.

My = f;(b -sin(a@) — z¢6) \/(Z—Z)z + (2—2)2 -da
2

o= o300 [(2) +(2) o
2

Cilculo de los momentos debido al flujo de cortante.

Mg, = F, - 0.025 = —0.0008 Q, — 0.0228 Q,
MF2 = Fz . d2

Donde d, es la distancia entre el origen de coordenadas y la barra oblicua. Esta distancia se puede
calcular segun la formula:

A’y0+B'Zo+C
d, =
? VA? + B?

59



LJ'NI\.‘"{;RSIT,:\T ﬁ
POLITECNICA EEEEN

v =/ DE VALENCIA Escuela Técnica Superior de Ingenieria del Disefio

Donde A, B y C son los coeficientes de la ecuacion de la recta que define la barra oblicua en la
forma general A-y+B-z+C =0,y Yy y Zp son las coordenadas del punto desde el que se
quiere obtener la distancia y al ser este el origen de coordenadas son ambos valores nulos.

—0.025
VI+0.1112
Mg, = F, - d, = 0.0021 Q, — 0.0386 Q,

d, = | =0.0248

Para el calculo del momento generado por el flujo de cortante sobre la elipse se va a realizar una
aproximacion numérica en la que se va a evaluar la fuerza de cada pequefio segmento de elipse y
se va a multiplicar por la distancia a la recta tangente de la elipse en dicho punto.

Una recta tangente a un cierto punto P de una elipse se puede escribir como:

Y cada punto de la elipse (yy,2,) de dicha ecuacion es un punto de la elipse que se puede
representar como (y, = a - cos(a), z, = b - sin(a)). Pasando la ecuacion a la forma general de
la recta la distancia se puede calcular como sigue.

b? - y§ . 2. (a- 2
A e I e b 1y
elipse — =
b% -y b2 - (a - cos(a))
1+(a2'z§) \/1+<a2'(b-sin(a)))
: z : b? - (a - cos(a))?
2 2 b - sin(a) + T —
MF3 = Z F3 (0() . delipse(a) = Z Fg(a) . a2 (b Sln(a))
=z a=-3 \/1 " (bz (a- cos(a)))
a? - (b - sin(a))

Mg, = 0.0174 Q, + 0.0378 Q,
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Anexo 2

Calculo del centro de gravedad de la seccidon maciza.

El centro de gravedad de un tridngulo rectangulo se encuentra a un tercio de las alturas desde la
base y el centro de gravedad de la media elipse se encuentra desplazado una distancia (:—z) del

origen de coordenadas en el eje y al ser simétrica coordenada z = 0.

Zab (4—a)+1 Lia (—h)

Yoo =231 2 3/ - _0127m
A
glia(b-3)
20 = 2522 = 0007 m

Calculo de los momentos de inercia de la seccidon maciza.

Es facil obtener valores para los momentos de inercia de una semi elipse y un tridngulo rectangulo,
a estos, que estan referidos a un centro de referencia que no es el centro de masas de la seccion,
hay que anadirles el término de Steiner para poder obtener el valor del momento de inercia
respecto al centro de masas de la seccion.

mab? L, a®

Iy =1y etipse + 1y trisngulo = g + Aciipse (00— yCG)2 + 12 + Atrisnguio 0- yCG)2

I, =2.173- 10~ * m*

mash L3a

2
Iz = Iz,elipse + Iz,triéngulo = T + Aelipse (0 - ZCG)2 + 12 + Atriéngulo (0 - (b - ZCG))

I, =3.846-10~*m*

Iyz = Iyz,elipse + Iyz,tria’mgulo
L5 a?
Iyz =0+ Aelipse(o - YCG)(O - ZCG) + 7 + Atriéngulo(o - }’CG)(O - (b - ZCG))

I,, = —6.079 - 1076 m*
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Planos 2D

1 | 2 | 3 4 | 5 | 6 | 7 | 8
I Dept. Created by Approved by
- Technical Aero Design UPV Pablo Norczyk Simon
wingspan [ft] 9.57 FT Seale = Grawn by Y
Wing Area [ft 2] 17.86 FT 2 1:25 Laia Torres Pellicer
Title DWG No.
Aspect Ratio 5.2 . . . .
Eml':w Weignt YT Polytechnic University of Valencia 1
: Team number: 228
Motor battery capacity 3000mAh Date of issue Sheet
—— . 06/03/2023 1/1
Avionics battery capacity 1300mAh
Motor Emax GT5335 220KV Element X distance from Weight (1b) Resultant
Propeller APC 18X10 datum A (in) Moment (oz=*in)
TowerPro MG9LER 1. Motor 1 -1.37 1781.33 -25337.71
Servo 14L581.75 OZ+IN 2. Motor 2 -1.37 1781.33 -25331M1
3. Batteries -20.67 1329.38 -283638.10
M.A.C 18.46 IN " Pfoyellol:IZZ)lfu“ -1.24 18518.81 -1384793.66
Motor 2 6. Electronics -20.6% 705.48 -150521.05
“_ Servo 3 Servo 5 5. Servo 1 T19.05 121.25 22385041
6. Servo 2 11.81 121.25 147183.32
Batteries Servo 6 7. Servo 3 11.81 121.25 14783.32
8. Servo &4 59.711 121.25 FLILS5. L4
— Loaded CoG 9. Servo 5 59.71 121.25 FLIL5 LG
10. Servo 6 64.35 121.25 80545.52
* Same servo has been used for all the control surfaces and landing gear
Empty CoG
- Stability CdG respect to
Payload Servo 2 margin (in) A (in)
Empty 0.78 787
Motor 1 -_< Loaded 6.4L5 2.20
DE— =
p=
18.46in+0.1p =
- —= Servo 4 118.11in+0.1in =
Servo 1 o~
S
< :
94.55in+0.1in
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