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RESUMEN

Los vehiculos aéreos no tripulados conocidos como UAVs fueron creados con propédsito militar en el
campo aeronautico, surgiendo grandes avances en el area de diseno de UAVs en los ultimos anos.
Este documento presenta los diferentes parametros que debe ser considerado en el disefio alar de un
Mini vehiculo aéreo no tripulado bajo la normativa de FAA (Federal Aviation Administration) y EASA
(European Union Aviation Safety Agency).

El objetivo del presente estudio fue proponer el disefio conceptual de un banco de pruebas
experimental para la simulacién del comportamiento de la estructura alar de un MUAV (Miniature
Unmanned Aerial Vehicle - Vehiculo Aéreo No Tripulado en Miniatura). El disefio fue realizado utilizando
diferentes softwares: tales como SolidWorks, en la parte de disefio del ala; XFLR5, para simulaciones
aerodinamicas, y ANSYS-Workbench para el analisis estructural del ala. Todo esto se elaboré para
obtener las cargas aerodinamicas (sustentacion) mas criticas distribuidas en superficie alar durante
vuelo.

Palabra claves: Analisis estructural. Banco de prueba. Cargas aerodinamicas. Diseno. EASA. FAA.
Sistema neumatico.

ABSTRACT

Unmanned aerial vehicles known as UAVs were created for military purposes in the aeronautical field,
with great advances in the area of UAV design in recent years. This document presents the different
parameters that should be considered in the wing design of a Mini unmanned aerial vehicle under
the regulations of FAA (Federal Aviation Administration) and EASA (European Union Aviation Safety
Agency).

The objective of the present study was to propose the conceptual design of an experimental test bench
for the behavior simulation of a MUAV wing’s structure of a MUAV (Miniature Unmanned Aerial Vehicle).
The design was done using different software, such as: SolidWorks, in the wing design part; XFLR5, for
aerodynamic simulations, and ANSYS-Workbench for the structural analysis of the wing. All this was
developed to obtain the most critical aerodynamic (lift) loads distributed on the wings’ surface during
flight.

Keywords: Aerodinamics forces. Brench test. Design. EASA. FAA. Neumatic system. Structural analysis.
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INTRODUCCION

Elefectodeaeroelasticidad esunaamenazaenlaestructuradelasaeronaves,lo cual afectalaseguridad
y la habilitacion de aeronavegabilidad en la industria aeronautica. Las autoridades aeronauticas (FAA
y EASA), a través del certificado tipo (TC), garantizan la seguridad de la aeronave. La obtencion del TC
pasa por diferentes pruebas experimentales. Ello llevé a diferentes paises a realizar nuevos proyectos
e investigacion de bancos de prueba para analisis estructural de las aeronaves.

Larealizacionde este proyecto esta basadaeneldisefio conceptualdeunbanco de pruebaexperimental
para la simulacién del comportamiento de la estructura alar, esto, debido a que el ala es la parte mas
importante de la aeronave y esta sometida a cargas aerodinamicas como la de sustentacion (Lift), una
de las cargas que causan mas dafos en la estructura alar.

El objetivo del estudio es realizar el disefio conceptual de un banco de prueba para el analisis de la
estructura alar de un MUAV, con el fin de verificar que cumpla con los requerimientos de disefio que
son establecidos y determinados en base a los parametros dados por la reglamentacidén aeronautica
CS-VLA (Certification Specificationsfor Very Light Aeroplanes).

MATERIALES Y METODOS

El procedimiento que se adopto para el desarrollo del disefio del banco de pruebas es el siguiente:
a. Conocer los parametros de las aeronaves.

b.  Obtener las cargas aerodinamicas que la estructura debe soportar en vuelo (Fase de crucero).
c. Disefo del banco de pruebas.

Método para el disefio del ala

Las métodos referentes fueron los de Roskam (1997), Raymer (1992), y Anderson (1999). También se
apoyo en la normativa europea CS-VLA (Certification Specifications for Very Light Aeroplanes), que
debe cumplir el disefio de la aeronave.

La Figura N°1 presenta el esquema propuesto por Anderson (1999) para el proceso del disefio
conceptual de aeronaves que fue tomado para el desarrollo de este proyecto.

Figura N°1 - Método para el disefio conceptual del ala

1. Requirements |

I 2. Weight of the airplane—first estimate ‘

3. Critical performance parameters
a. Maximum lift coefficient (C}) pax
b. Lift-to-drag ratio L/D
c. Wing loading W/S
d. Thrust-to-weight ratio /W

! 4. Configuration layout—shape and size of the
E airplane on a drawing (or computer screen)

Iterate

| 5. Better weight cs:imalc—‘
L

No 16, performance analysis—does the design
meet or exceed requirements?

t Yes
J.'I, Optimization—is it the best dcsign?}

Fuente: Anderson, 1999, p.387.
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Requerimientos de disefo de la aeronave
La primera fase de disefio es la dimension del ala del MUAV, denominado “Tunki TP-01”, basandose

bajo los paramentos de disefo; el cual debe cumplir las siguientes especificaciones dadas en la Tabla
N°1.

Tabla N°1 - Requerimientos del disefio

Requerimientos Valor Unidad Especificaciones
Méxima altura de despegue 2548 m Cochabamba
(ASL)
Techo de operacion (ASL) 3048 m
Alcance 2 km
Peso de carga 1,46 ke
Longitud de pista de 50 m SAE
despegue (Sg)
Longitud de pista de 25 m SAE
aterrizaje
Velocidad méxima 22 m/s Carpio (2015)

Fuente: Elaboracion Propia, 2018.

Estimacion del peso de la aeronave

Como parte inicial del diseno de la aeronave, es la estimacion del peso considerado como un punto
muy importante para el dimensionamiento del ala “Tunki TP-01”. El peso esta expresado en la ecuacion
1, que se considerd del método propuesto por Roskam (1997):

WO=W Crew+W Fuel+WEmpety+WPayload (1)

De manera simplificada, para obtener la ecuacion 1 enrelacién con el peso de la aeronave es expresada
por la ecuacion 2:
Werew+WpL
Wo = —wz —wg. 2)

1- G- D)

Estimacion del peso de vacio

Se optd el método de estimacion estadistica. Para ello se realiz6 una base de datos de MUAVs y de
aeronaves con las caracteristicas similares de acuerdo con los requerimientos de disefio “Tunki TP-
01” las cuales se detallan en la Tabla N°2.
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Tabla N° 2 - Caracteristicas de MUA s

MTOW | WrL | We | Autonomia | Alcance | Envergadura | Area alar
UAY WEWTo
(kg) | (kg) | (kg) (min) (km} (m) {(m2)
PreryxUAY
r:n_& 5 1 4 55 - 28 - 0,80
Lite
PR-5
S 5 25 | 25 50 - 2,14 0,53 0,50
Viewior+
EMT
4 08 | 3.2 &0 Hasta 15 1,46 - 0.8
Aladin
Desert
38 | 091 | 2,95 90 Hasta 15 1,32 0,323 0,76
Hawk: 111
ROQ-20
5,9 0,65 | 5,25 120 15 2,8 - 0,89
Puma
El Gavilan 3,9 1,36 | 4,54 90 3 23 - 0,77
Skylite B & 1,2 | 4,8 90 10-35 2.4 0.8 0.8
Skylark I-
1.5 12 | 63 90 10-40 3 - 0,84
LE
LAT Bird
5.6 12 | 44 &0 Hasta 10 2,2 - 0,79
EYE 400

Fuente: Carpio, 2015, p.47.

Calculo del peso de combustible
El calculo del peso de combustible se considera una parte del suministro de combustible que esta
disponible para el performance de la mision de la aeronave; y la otra parte es la reserva de combustible

que es dada como un requerimiento para la certificacion de la aeronave. Este calculo se lo efecttia con
la ecuacion 3:

We = We used T We Resv. [3}

Expresada de una manera simplificada por la ecuacion 4, tomando consideracién de un 10% de
combustible adicional por la CS-VLA:

Wt W
ve=110(1-7% (4)

Perfil de mision

Es una herramienta muy importante para estimar el peso de combustible. Este punto es significativo
para realizar estimacion de la cantidad de combustible que es consumido durante la mision.

La cantidad de combustible requerido para llevar a cabo la mision depende de la eficiencia del

dispositivo de propulsion; el consumo especifico del motory la eficiencia aerodinamica. Estos son los
factores principales de la ecuacion 5:

_Tprly Wo
R=¥2InD (5)
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Cada segmento del perfil de mision es asociado con una fraccion del peso, definida como el peso de la
aeronave final dividida por el peso inicial de cada fase de vuelo, expresada en la ecuacion 6:

La fraccion de peso por segmento de la mision = WW‘ (6)
i-1
El calculo del peso de despegue de la aeronave es el paso final, para poder obtener el peso neto del
MUAV, se utiliza la ecuacion 2.
Simplificado la ecuacion y remplazando los datos, se tiene finalmente la expresién 7:

WerewtWpr 1,46

Wgr, Wg.
1—-(=—E)—(—Ey  1-(0,968)-(0,14061n(Wg)+0,5372)
Wp" "Wy

Wy = (7)

Mediante iteracién en funcion del peso maximo de despeguen teniendo como resultado:
w = 5,187 kg

Seleccion del perfil aerodinamico

En la seleccion del perfil aerodinamico el coeficiente de sustentacion maximo tiene gran influencia
sobre la resistencia en fase de crucero, también afecta el peso de la aeronave en despegue. El
coeficiente de sustentacion maximo del ala sin uso de dispositivos hipersustentadores, por lo general
sera alrededor del 90% del coeficiente maximo del perfil (Raymer, 1992).

Para la seleccion del perfil, se siguieron las recomendaciones del Brusov y Petruchik (2011), de donde
se selecciono el perfil, NACA 4512, que fue analizado con el software XFLR5 teniendo como resultado
el coeficiente de sustentacion maximo que cumpla con las caracteristicas aerodinamicas, Figura N°2.

Figura N° 2 Coeficiente de sustentacion y angulo de ataque critico

2
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! & i
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Fuente: Elaboracion Propia, 2018.
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Carga alar (W/S)

La carga alar esta definida como el peso de la aeronave (W) dividido entre el area del ala (S). Este
parametro es uno de los mas importantes, que afecta al rendimiento y dimensionamiento de la
aeronave (Anderson, 1999).

La carga alar afecta:
o Lavelocidad de pérdida
« Distancia de despeguey aterrizaje
o Tasade ascenso
« Giro sostenido

Caracteristicas de la aeronave “Tunki tp-01”
Los parametros de disefio de la aeronave, Tabla N°3, cumple con todas las restricciones y normativa
de la CS-VLA, representa el punto de partida para el disefio de la aeronave.

Tabla N°3 - Parametros de disefio de la aeronave “Tunki TP-01”

CI max de sustentacion 1,3
Maxima eficiencia R
aerodinamica (L/D)

Carga alar 52,231 %
Carga de potencia 8,802 %
Peso de despegue 50,83 N

Superficie alar 0,97 m*
Relacion de aspecto 7.6

Fuente: Elaboracién propia, 2018.

Configuracion del ala
Estrechamiento (Taper ratio)
Es la relacion entre cuerda de la punta (C_t) y la cuerda del encastre (C_r), ecuacion 8. Afecta la
distribucion de sustentacion a lo largo del larguero del ala. La mayoria de las alas de baja incidencia
tiene la relacion de taper ratio entre los rangos de 0,4-0,5 (Anderson, 1992).
=L

A= ®)
Forma taperada
Para este tipo de geometria el area de la superficie alar es denominado por la ecuacién 9:

A=%(a+b) (9)
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Anderson (1992) lo expresa como la ecuacion 10:

5 1

S =3 +C)3 (10)

22
Cuerda media aerodinamica (Mean Aerodynamic Chord)

Esimportante que, en cuanto a las consideraciones de estabilidad longitudinal, el calculo de la cuerda
media aerodinamica, para lo cual se utilizo la ecuacion 11:

2 1+d+a?
C:;Cr( 1+4 ) Hl}

Finalmente, la Figura N°3 presenta el dimensionamiento y forma del ala.

Figura N°3. Dimensionamiento y forma del ala

Fuente: Elaboracion propia (2018), utilizando Solidworks.

Distribucion de sustentacion
La distribucién de sustentacion se obtuvo mediante el método propuesto por Hollman (1983), que

se utilizé para el calculo de la distribucion de sustentacion eliptica a lo largo de la semi-envergadura.
La ecuacion 12 es propuesta por Hollman (1983):

L'=2*W*n(ﬂ‘,.+2*|‘ft*E—Zsf,.*g,r‘[b(ﬁ,+£})] (12)

Para hacer posible su aplicacién se deben conocer varios datos de la aeronave (Ver Tabla N°4).

Tabla N° 4. Valores iniciales para la distribucion de sustentacion

Peso de la aeronave menos el peso del ala 11,43 Ib
Factor de carga 1,0
Envergadura 89
Cuerda del encastre 1,51 ft
Cuerda de la punta 0,75 ft

Fuente: Elaboracion propia, 2018.
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Los resultados obtenidos de la Tabla N° 5 son de los calculos utilizando la ecuacion 12. La finalidad de
esto fue para el disefio de la parte de los calculos para la seleccion de los actuadores neumaticos del
banco de pruebas.

Tabla N° 5. Fuerza de sustentacion que actua sobre la estructura

Fuerzas de aplicacién Distancia de aplicacién en
sobre la estructura (IN) la semi-envergadura (m)

Fa=221,64 0,36
Fg = 178,43 0,84
Fo=7722 13

Fuente: Elaboracion propia (2018)

Analisis estructural del ala mediante el software ANSYS-Workbench

Esta etapa se realizé el analisis estructural del ala mediante el software ANSYS-Workbench, por el
método de elementos finitos (FEM). Para el analisis de la estructura del ala del “Tunki TP-01”, se realizd
mediante el analisis estatico (Static Analisys). Este médulo para analizar la estructura alar sometida
a cargas estaticas, debido a las fuerzas de sustentacion que son las que actian directamente en la
estructura causando la deformacion.

Primeramente, para el analisis de la estructura, se determiné las condiciones, de donde se analizé la
estructura alar y las cargas maximas a las que fue sometida. La Figura N°4 muestra el analisis en el
programa ANSYS-Workbench.

« Velocidad de maxima de 22 m/s (Fase de Crucero)
o Temperatura=268,36 K

« Densidad =0,905 kg/m3

« Viscosidad absoluta =1,609 kg/ms

Figura N°4. Analisis- ANSYS-Workbench

Mesh Metric Skewness
Min 3,1642e-004
Max g
Average 0.25798

Standard Deviation 0,27238

Mesh Metric Orthogonal Quality
Min 2,058e-009
Max 1,
—fm:—r_ﬂ: o Average .0,806{??
Standard Deviation | 0,29861

Fuente: Elaboracion propia (2018), utilizando ANSYS-Workbench.




UNIVERSIDAD PRIVADA DEL VALLE

Journal

aliviana de Ciencias

Los resultados obtenidos de la simulacidén del analisis en ANSYS-Workbench con una calidad de
enmallados en la estructura fue:

« Distancia de 0,36 m se obtuvo una deformacién de 13 mm, este sector es la que debe soportar la
maxima fuerza de sustentacion, y también es la que tiene mayores esfuerzos cortantes.

« Distancia de 0,84 m la deformacion obtenida fue de 103,9 mm.

« Distancia de 1,3 m la deformacion fue de 256,31 mm, esta seccién es la que debe soportar la
minima fuerza de sustentacion, pero se da deformaciones maximas, y la que entra en pérdida,
debidoalasturbulencias quesedaenelsectordelapuntadelala,debido aque sonconsecuencia
por la diferencia de presiones en la parte de los intrad6s y extrados.

Sistema neumatico del banco de pruebas

Para el desarrollo de esta subparte se hizo necesario tomar referencia de la normativa aeronautica
europea (EASA); tales como, la CS-VLA 305 de resistencia y deformacién y la CS-VLA 306 de pruebas de
estructura.

Para la seccién del funcionamiento del banco de pruebas se realiz6 estudios de diferentes bancos de
pruebas para el analisis estructural del ala con el objetivo de tener una referencia del funcionamiento
esta se represento en el diagrama de flujo de la Figura N°5.

Figura N°5. Diagrama de flujo puesta en marcha y funcionamiento del banco de pruebas

AInido
————

Instalar el ala al
banco de pruebas

Pasicionar los actuadores neumdticos

25% de la cuerda

b
Verificar
conexiones

— e e

Sistema neumidtico

EMictrico

Electrdnboos

Enesgizar el banco de pruebas

Puedts en marcha C=0
|3

Funtionamiento de actuadores

NO

|
I

C=C+1
!

Posicidn final del actuador por 3 segundos

b

m J
Ly

Fuente: Elaboracién propia, 2018.
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CS-VLA 305: resistencia y deformacion
(a) La estructura debe ser capaz de soportar cargas limites sin afectar su integridad a una deformacién
permanente, estas cargas no pueden interferir con la seguridad de su operacion.

(b) La estructura debe ser capaz de soportar cargas maximas sin falla, durante al menos tres segundos.
Sin embargo, cuando la prueba de fortaleza es demostrada por pruebas dinamicas que simulan carga
de condiciones reales, el limite de tres segundos no se aplica en esta prueba.

CS-VLA 306: pruebas de estructura

El cumplimiento de las fuerzas aerodinamicas y los requisitos de deformacion de CS-VLA 305
deben demostrarse para cada condicion de carga critica. El analisis estructural puede usarse solo
si la estructura se ajusta a aquellos para los que la experiencia ha demostrado que este método es
confiable. En otros casos, se deben realizar pruebas de carga esenciales, como pruebas dinamicas y
pruebas estructurales de vuelo. La Figura N°6 presenta el disefio del banco de pruebas.

Figura N°6. Disefio del banco de pruebas

Fuente: Elaboracion propia, 2018.

El banco de pruebas esta equipado por 3 actuadores neumaticos, el cual simularan las fuerzas
aerodinamicas (sustentacién) puntuales que se aplicaran a lo largo de la semienvergadura del ala.
Para el dimensionamiento de los actuadores se realizo mediante monogramasy se disefo la logica de
funcionamiento en el software FluidSIM® (Figura N° 7), este proceso se hizo para realizar la seleccion
de los componentes del sistema neumatico; los actuadores seran controlados por un PLC SIMATIC de
la familia S7-200.

Para el banco de pruebas seran instalados sensores de medicion de distancia, mismas que estaran
instaladas cerca de los actuadores neumaticos y sera utilizado para medir la distancia de deformacion
de la estructura del ala durante la simulacion. Los resultados seran mostrados a través de un LCD
(16X2).
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Figura N°7. Circuito neumatico

Mo — S W Jr—t" '—f"’t—f.— Wy
A T2 ] |l1;l,h.; AN 7

T
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1

Fuente: Elaboracion propia, 2018.

Eldisefio de las estructuras estarigido por especificacionesy normas, el cual es desarrollada por varias
organizaciones; entre estas organizaciones esta el AISCy la ASHTO. Para la elaboracion del disefio del
banco de pruebas se elaboré en el software RAM-Elements por el método de disefo por factores de
carga y resistencia (LFRD).

CONCLUSIONES

Se determiné los parametros de disefno de la aeronave “Tunki TP-01”, de acuerdo con la normativa
aeronautica europea CS-VLA (Certification Specifications for Very Light Aeroplanes); se tomd en
cuenta la mision para la cual la aeronave sera disefiada y los parametros principales de su disefio con
el objetivo de tener las variables de inicio para el disefio del banco de pruebas.

Con diferentes herramientas y el uso de diferentes softwares como XFLR5 se logr6 obtener las fuerzas
de sustentacion del ala del MUAV. Con ANSYS-Workbench se logro obtener resultados adecuados en el
analisis estructural de ala del MUAV.

Se diseno la logica de funcionamiento que debe tener el banco de pruebas para un 6ptimo analisis
estructural del ala, el cual se desarrollé en el software FluidSIM y posteriormente se realizo la
automatizacién con la familia SIMATIC.

Se calcul6é y dimensioné el sistema neumatico de acuerdo con los requerimientos del banco de
pruebay se realizé la seleccion de los componentes de forma correcta para la simulacion de las cargas
aerodinamicas (sustentacion). Se disefid y optimizé la estructura del banco de pruebas con el software
RAM-Elements, de manera apropiada.
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