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RESUMEN

El potencial y los beneficios de los UAV (Unmanned Aerial Vehicle) o VANT (Vehiculo Aéreo No Tripulado)
son enormes; son una plataforma de recoleccion de datos de muy bajo costo y de rapido despliegue, re-
duciendo el costo relativo del uso de aeronaves tripuladas. Las aplicaciones de estas aeronaves son muy
amplias: se usan actualmente para mapeos industriales, patrullaje, cuidado del medio ambiente, educa-
cion, fotografia, entretenimiento, entre otras.

Se presenta un estudio comparativo de dos alas de igual configuracion externa, pero distinta estructura.
Una disefiada de tal manera que la piel absorba los esfuerzos de flexion y corte, compuesta de laminas de
fibra de vidrio y honeycomb/divinycell (paneles tipo sandwich), con lo cual el ala incrementa la resistencia
a la flexion; la otra, compuesta por la piel de fibra de vidrio y una construccion tradicional de larguero y
costillas.

Primeramente se determind la distribucion de presiones a las que se ve sometida el ala en las condiciones
de vuelo, utilizando el método de paneles. A partir de dicha geometria y distribucion de presiones se pro-
cedio a modelar las alas usando el método de los elementos finitos.

Con el analisis de configuraciones de las alas, se hace la comparativa de pesos, facilidad constructiva y
resistencia estructural.

Palabras Claves: Material compuesto - Elementos finitos - UAV - Honeycomb

Abstract

The potential and benefits of the Unmanned Air Vehicle (UAV) are huge. They are a very low-cost and rapid
deployment data collection platform that reduces the relative cost of using manned aircraft with very wide
applications: they are currently used for industrial mapping, patrol, environmental care, education, photog-
raphy, entertainment, among other.

A comparative study of two wings of the same external configuration but different structure is presented.
One, designed in such a way that the skin absorbs the bending and cutting efforts, composed of fiberglass
sheets and honeycomb / divinycell (sandwich panels); The other composed of fiberglass skin and a tradi-
tional construction of stringers and ribs.

With the analysis of the wing configurations, the comparative of weights, constructive ease and structural
resistance are made.

Keywords: Compound Material - Finite Element Method - UAV -Honeycomb

* Una version preliminar de este trabajo fue presentada en IV CAIM 2014, Cuarto Congreso Argentino de Ingenieria Mecanica.



EL METODO DE LOS ELEMENTOS FINITOS: ESTUDIO COMPARATIVO DE ALAS DE MATERIAL COMPUESTO PARA UNMAN-
NED AERIAL VEHICLE (UAV) - INGENIUM - ISSN: 2422-5371- VOLUMEN 4 - NUMERO 7 -DICIEMBRE 2017 - PAG. 6-11

Expansion de los UAV

Con la actual expansion de los UAV en diversos campos de aplicacion se hace necesario buscar
formas de producir dichas tecnologias en el ambito nacional. Por ello se hace indispensable la
seleccion de materiales y procedimientos de fabricacion ajustados a esa realidad. Contrapuesta
a las configuraciones tradicionales de costilla-larguero, se presenta una estructura autoportante
constituida por nucleo de honeycomb de aramida y piel de fibra de vidrio, que busca satisfacer
estos requerimientos.

A partir de los resultados obtenidos del método de paneles se hace el analisis de elementos finitos en
las placas de materiales compuestos. Las consecuencias de diferentes érdenes de apilamiento pueden
incluirse directamente en el modelo. Siguiendo la corriente actual de prototipado digital, se eligié la repre-
sentacion por modelos virtuales a través del método de elementos finitos que consiste en la discretizacion
de las estructuras intervinientes en el modelo.

En este caso, se realizo el estudio sobre un ala de un Drone, debido a su creciente uso en una gran gama
de aplicaciones. Para la simplificacion, se determiné que el caso de estudio sea el de un perfil NACA 4415
de 0.2m de cuerda, 2m de envergadura, 0° de angulo de ataque. Suponemos que se mueve a una veloci-
dad de 41,67 m/s (150 km/h).

Se realiz6 la comparacién entre dos construcciones distintas del mismo perfil alar, uno constituido por un
material compuesto de piel de fibra de vidrio y honeycomb de aramida, y el otro constituido de forma mas
tradicional, con costillas y largueros de aluminio y piel de fibra de vidrio.

Ya que este tipo de elemento se ve sometido a una distribucién de sustentacion de tipo eliptica, para la
simplificacion de los calculos, se dividio la superficie en tres partes, cada una sometida a una carga distri-
buida promedio respecto de la seccion correspondiente segun el tipo de sustentacion a la cual es sometida.
Se tomo un perfil comercial conocido. Luego de un proceso indagatorio sobre los distintos perfiles disponi-
bles de ala, se llego a la eleccion del perfil NACA 4415.

Distribucion de sustentacion, carga

La carga alar a lo largo de la envergadura no es constante y va decreciendo hacia la punta del ala. La figura
1 muestra la distribucion tipica de carga sobre la semi-envergadura de un ala, es decir, desde la raiz o en-
castre hasta la punta. Las tensiones de flexion sobre el ala se incrementan desde la punta hacia el interior
en direccion de la raiz. Los largueros deberan ser lo suficientemente resistentes como para soportar las
tensiones de la raiz del ala.

Obtencion de la distribucion de presiones

Mediante el programa XFLRS5, se realizaron los distintos célculos para la obtencion de distribucion de sus-
tentacion para poder obtener la carga por seccion a la cual es sometida el ala (ver figuras 1y 2).

El software requiere de distintos datos para lograr resultados. Se introduce envergadura, superficie alar,
cuerda, peso de vuelo, carga alar, velocidad de vuelo, propiedades fisicas del aire en las condiciones de
estudio.
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Figura 1 Distribucion de ClI
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Figura 2: Distribucion de Fuerzas y Resultante

Para simplificar el andlisis de las deformaciones del ala, se decidi6 dividir la misma en tres secciones (ver
Figura 3), las cuales seran sometidas a la fuerza media de su seccion respecto a la distribucion eliptica.

Figura 3: Secciones del ala

Paneles sandwich

Los paneles sandwich (Figura 4) consisten de dos laminas externas fuertes, o caras, separadas por una
capa de material menos denso, o nucleo, que tiene baja rigidez y baja resistencia. Las caras resisten la
mayor parte de las cargas en el plano, y también cualquier esfuerzo de flexién transversal.
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Figura 4. Estructura sandwich con nucleo de honeycomb

A diferencia de un material isétropo, en que las propiedades elasticas medidas en cualquier direccién son
similares, no sucede para el caso de una lamina compuesta. En este caso, si se realiza un ensayo de
traccion en la direccién de las fibras, se obtendra un valor del médulo de elasticidad Ex (o E1), pero si se
realiza en la direccion perpendicular a las mismas, el valor (E2) sera sustancialmente menor dado que las
fibras no trabajaran de la misma manera.

Rigidez a flexion en laminados simétricos

Se supone un laminado que, en relacion con el largo, se puede despreciar tanto el ancho como su espesor.
Se admite también la hipétesis de Navier-Bernoulli para placas: toda seccién plana continda siendo plana
tras deformarse el laminado. Bajo estas hipétesis esta teoria se denomina Teoria clasica de laminados y
supone un comportamiento ortétropo, trabajando en tension plana y desprecia los desplazamientos inter-
laminados, siendo u, v y w los desplazamientos de cualquier punto del laminado.

Caracterizacion del material compuesto

Como se menciond anteriormente, el material utilizado es un material compuesto de tipo estructural, for-
mado por laminas de fibra de vidrio de 1mm. de espesor y honeycomb de aramida de 3 mm. de espesor.
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Material tradicional

Se trata de una estructura tradicional de costillas y largueros de aluminio aeronautico y un recubrimiento
de fibra de vidrio de 2mm. de espesor.

Analisis mediante elementos finitos

Este analisis consistio en primera instancia en el disefio CAD de la geometria, para luego realizar el ma-
llado pertinente para su procesamiento en el software de elementos finitos. A cada elemento del ala se le
asignaron las caracteristicas del material.

El método de los elementos finitos es un método numérico que busca obtener, en situaciones complejas,
soluciones mas cercanas a la realidad. Para ello se subdivide el dominio total en pequenas porciones
con sus condiciones de contorno, en los cuales se aplican las ecuaciones diferenciales gobernantes en el
modelo, luego son resueltas por métodos numéricos. Mediante este método se logra obtener la solucién
aproximada del medio continuo por un método discreto.

Como con cualquier software de Elementos finitos, primeramente se procedi6 al mallado de la geometria
asignandole la propiedad de placa laminada, luego las condiciones de contorno y por ultimo las cargas
(de presién en nuestro caso). Finalmente el programa ensambla el sistema de ecuaciones y lo resuelve.
En ambos casos de analisis, la unidad de las presiones aplicadas es el Pascal y la unidad de superficie es
el metro cuadrado, por lo tanto, la unidad de los resultados arrojados por el analisis por elementos finitos
resulta ser el Pascal.

Ala honeycomb
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Figura 6. Deformacion y tensiones de Von Mises (ala de honeycomb y fibra de vidrio)
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Figura 7. Detalles de las tensiones Von Misesy deformaciones del ala de honeycomb y fibra de vidrio

Como es de esperarse, el area de mayor solicitacion es la que se encontraria en contacto directo con el
fuselaje. En el extradds se puede ver que la zona de maximo esfuerzo esta en la posicidon del espesor
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maximo, en contraposicion al intrados que esta mas cercana al borde de ataque. En el resto del ala los
esfuerzos son considerablemente menores.

Si se comparan los resultados obtenidos por el analisis por elementos finitos con los valores de esfuerzos
maximos de los materiales, se puede observar que estos Ultimos no son superados por los primeros.

Costillas y Largueros

Figura 8. Estructura interna del ala constituida por aluminio aeronautico
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Figura 9. Deformacion del ala construida con aluminio aeronautico y fibra de vidrio

En el caso del ala constituida por costilla y largueros de aluminio aeronautico y piel de fibra de vidrio, las
areas de mayor solicitacion son las zonas de unién de los largueros en la zona del extradods con el fuselaje.
En cambio, en el intradds esto no sucede.

Se puede observar que se generan puntos de concentracion de tensiones en un area muy reducida, ge-
nerando mayor probabilidad de falla en dichos puntos, no sélo para el ala, sino también para el fuselaje.
Comparando los valores de tensién maxima soportada por los materiales que constituyen este modelo de
ala, las solicitaciones no superan la resistencia del material.

Luego del analisis comparativo de la aplicacion del método de elementos finitos a ambas estruc-
turas se puede afirmar que la estructura de paneles sandwich excede a la tradicional en cuanto a
peso, facilidad de construccion y menores esfuerzos internos. Se observé que en el caso del ala
con costillas y largueros, se produce una concentracion maxima de tensiones en la unién de los
largueros con el fuselaje, siendo éste un posible punto de falla. Mientras que, la estructura de ho-
neycomb mantiene una distribucion en la piel de fibra de vidrio cubriendo un area mucho mayory
no tan localizada en la parte superior del ala.

Como lineas de investigacion futuras complementarias se proponen los siguientes topicos: analisis de
costos (tanto de fabricacion como de materiales), inclusion de fuselaje y zonas de control al modelado,
agregado de todas las fuerzas involucradas en el proceso de vuelo y la variacién de los perfiles y el au-
mento de envergadura.
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