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Evaluacién computacional
del compartimiento de carga
de una aeronave liviana,
usando softwatre libre

Computational evaluation
of the cargo compartment
of a light aircraft, using
free software

Avaliacao computacional
do compartimento de carga
de uma aeronave leve,
utilizando software gratuito

Resumen: Este documento presenta la evaluacidn estructural del cuerpo de una aeronave li-
gera de categoria VLA (masa maxima al despegue inferior o igual a 1200 kg), usando software de
dindmica computacional de fluidos (cFp) para evaluar el comportamiento aerodindmico de la
aeronave y el método de elementos finitos para evaluar su comportamiento estructural. Para
su evaluacion estructural la aeronave se dividié en cabina, cuerpo y superficies de vuelo (alas
y empenaje). Los modelos completos de la aeronave fueron extraidos del modelo cAp, elabo-
rado con el software SolidWorks® para cada uno de los subcomponentes de la cabina, el cuerpo
y las alas y el empenaje. A partir de los céalculos y simulaciones hechas, se concluyé que la es-
tructura central de la aeronave soporta las fuerzas y momentos aerodindmicos, con valores de
esfuerzos por debajo de los valores de fluencia del material y factores de seguridad entre 1.58
y 2.60. Sin embargo, se necesita reforzar la unién del ala al fuselaje para que disminuya el es-
fuerzo localizado que se produce en esa zona. A diferencia de otros métodos reportados en la
literatura que utilizan programas muy especializados y de altos costos, el procedimiento para
evaluar la aerodindmicay la estructura central de una aeronave liviana categoria vLA que se de-
sarrollé en este estudio, hizo uso de programas de dominio pUblico, en alrededor de 80 % en el
proceso de anlisis.

Palabras clave: calculo estructural; dindmica computacional de fluidos (cFp); elementos fini-
tos; software de cédigo abierto; ultraliviano.

Abstract: This paper shows the structural evaluation of a vLA category light aircraft (maximum
take-off mass less than or equal to 1200 kg), using computational fluid dynamics (cFp) software
to evaluate the aerodynamic behavior of the aircraft and the finite element method to evalu-
ate its structural behavior. For its structural evaluation, the aircraft has been divided into cabin,
body, and flight surfaces (wings and empennage). The complete models of the aircraft were ex-
tracted from the capb model made using SolidWorks® Software for each of the sub-components
of the cockpit, body and wings, and the empennage. From the calculations and simulations
performed, it was concluded that the central structure of the aircraft supports the aerodynam-
ic forces and moments adequately, having values below the yield values of the material. How-
ever, it is necessary to reinforce the attachment of the wing to the fuselage to reduce the effort
produced in that area. Unlike other methods reported in the literature that use very specialized
and high-cost programs, the procedure to evaluate the aerodynamics and central structure of
a VLA category light aircraft that was developed in this study made use of public domain pro-
grams, at around 80 % of the analysis process.

Keywords: structural evaluation; computational fluid dynamics; finite element method; open-
source software; light aircraft.

Resumo: Este documento apresenta a avaliacdo estrutural do corpo de uma aeronave leve
categoria VLA (massa maxima de decolagem menor ou igual a 1200 kg), utilizando softwa-
re de dindmica de fluidos computacional (cFp) para avaliar o comportamento aerodinamico
da aeronave e o método de elementos finitos avaliar seu comportamento estrutural. Para sua
avaliagdo estrutural, a aeronave foi dividida em cabine, corpo e superficies de voo (asas e em-
penagem). Os modelos completos da aeronave foram extraidos do modelo cAp elaborado com
o software SolidWorks para cada um dos subcomponentes do cockpit, o corpo e as asas e aem-
penagem. Com base nos calculos e simulagdes realizados, concluiu-se que a estrutura central
da aeronave suporta as forgas e momentos aerodindmicos, com valores de tensao abaixo dos
valores de escoamento do material e fatores de seguranca entre 1,58 e 2,60. No entanto, é ne-
cessario reforcar a unido da asa a fuselagem para reduzir o estresse localizado produzido nessa
area. Diferentemente de outros métodos relatados na literatura que utilizam programas mui-
to especializados e de alto custo, o procedimento de avaliagdo da aerodinamica e da estrutu-
ra central de uma aeronave leve da categoria VLA que foi desenvolvido neste estudo, fez uso de
programas de dominio plblico, em cerca de 80 % processo de analise.

Palavras-chave: calculo estrutural; fluidodindmica computacional (cFp); elementos finitos;
software livre; ultraleve.
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Introduccion

Los métodos numéricos (analisis por elementos fini-
tos «FEA», dinamica de fluidos computacional «CFD»)
se han convertido en una herramienta fundamental
en los procesos de disefio de la ingenieria actual. Estas
herramientas, permiten predecir el estado de esfuer-
zosy deformaciones de estructuras (Jaramillo y Areiza,
2000), analisis de fluido, analisis de transferencia de
calor, analisis biomecanico (Jaramillo et al., 2012), etc.

Uno de los primeros pasos para realizar un ana-
lisis de ingenieria es desarrollar una malla que repre-
sente adecuadamente la geometria de la estructura.
Es por esto que el proceso de la generacion de las ma-
llas tridimensionales, a partir del modelo cAD', es una
de las tareas de mayor importancia. Este paso se con-
sidera uno de los cuellos de botella del procedimien-
to (Kallemeyn et al., 2009; Kumaresan et al., 1999;
Tyndyka et al., 2007), ya que la precision de los resul-
tadosy la velocidad de calculo dependen de la calidad
de la malla usada. Si bien en el mercado se encuen-
tran opciones para generar las mallas huérfanas de
elementos finitos en un solo mdédulo (MIMICS Finan-
cial Software, 2022), estos programas especializados,
como por ejemplo Abaqus (Park et al., 2009; Qiu et al.,
2021) y Ansys (Al-hadi et al., 2016; Triet et al., 2015), tie-
nen costos muy elevados que hacen dificil su uso en
pequefias empresas y en grupos de investigacion con
presupuesto limitado.

Debido al costo del software en algunas aplica-
ciones especificas, surgié en los afios 80 el movimiento
licencia publica general (General Public License «GPL»
2020), creado como un mecanismo para impulsar el
uso de software libre. La licencia GpL obliga al desarro-
llador a hacer pUblicos los codigos fuente del software,
con el fin de permitir a sus usuarios hacer modifica-
ciones, adaptaciones o mejoras al programa. El usua-
rio tiene como obligacidn licenciar bajo el esquema
GPL cualquier producto resultante de la modificacion,
adaptacion o mejora a un software con dicha licencia.

1 Eslaformaabreviada delinglés Computer Aided Design (cAD).

Esta estrategia ha permitido el crecimiento acelerado
del nimero de usuarios y el desarrollo del software de
este tipo. En este sentido, el desarrollo de software
para el anélisis de ingenieria por elementos finitos no
ha sido indiferente a este movimiento.

Tres mddulos conforman un software de ingenie-
ria de analisis: preprocesamiento, procesamiento y
posprocesamiento. En el mddulo de preprocesamien-
to se introduce la informacidn del modelo por analizar
(geometria, cargas, restricciones, modelo de mate-
rial, etc.), este se compone de un paquete cAD, de un
algoritmo de mallado de geometriasy de librerias con
modelos de materiales. El médulo de procesamiento
transforma toda la informacidn en un sistema de ecua-
ciones, que soluciona usando solucionadores o solvers
para determinar las variables desconocidas del siste-
ma de ecuaciones que pueden ser desplazamientos,
velocidad, temperaturas, presion, etc. El médulo de
posprocesamiento convierte toda la informacion nu-
mérica en graficos, curvas y animaciones, que le per-
miten al usuario realizar un analisis de los resultados.

En esta direccion se encuentran varios tipos de
software GPL que permiten hacer analisis de ingenie-
ria como: Elmer (Elmer, 2022; Elmer csc, 2022), CalculiX
(2022), OpenFOAM (2022) y Salome-Meca (Salome-Meca
- Code_Aster, 2022). En los Gltimos afios, el nimero de
trabajos reportados usando este tipo de software se ha
incrementado.

Para el caso del software Elmer, Gagliardini et al.
(2013) muestran sus potencialidades para resolver las
ecuaciones de Navier-Stokes, lo usaron para analizar
problemas de reologia del hielo isotrépico, pero tam-
bién anisotrdpico, y la dinamica de la linea de puesta
a tierra como un problema de contacto. Safinowski et
al. (2017) presentan las capacidades de Elmer FEM en
el modelado de la turbulencia de un medidor de flu-
jo de grafeno, las mallas se generaron con el software
GMSH (Geuzaine y Remacle, 2009) y la visualizacién de
los resultados se hizo con ParaView (2022). Takala et
al. (2016) simularon modelos de pilas laminadas, mo-
delos de bobinado masivo, inductores y acoplamien-
to a circuitos con el objeto de proponer mejoras en
los modelos de componentes inductivos con pérdidas
cuasiestatica.

Evaluacién computacional del compartimiento de carga de una aeronave liviana, usando software libre



Para el caso del software CalculiX, Nammi et al.
(2017) analizaron las tensiones inducidas en lami-
nas metalicas compuestas debido a las diferencias en
la expansidn térmica de los sujetadores de acero. En
los analisis se usé el médulo no-lineal de CalculiX. Ye
et al. (2019) investigaron la deformacién aerotermoe-
lastica del ala hipersénica de un avidn, se investigd el
proceso de calentamiento aerodinamico y sus efectos
sobre la deformacién y el rendimiento aerodinamico
del ala. Seo et al. (2017) propusieron unos algoritmos
para analizar diferentes tipos de datos utilizando so-
lucionadores de cédigo abierto (CaculiX, Code_Aster)
para extraer y generar informacién precisa de mode-
los 3D, mallas y condiciones de simulacidn. Albadr et
al. (2019) presentaron la optimizacion paramétrica de
un panel tipo sandwich simplemente apoyado en una
estructura compuesta. Se minimizo la relacién entre
pesoy rigidez a la flexion mediante el uso de la funcion
no lineal (fmincon) de mATLAB y utilizando el softwa-
re de codigo abierto CalculiX y Salome Platform para
el preprocesamiento. Yapor (2018) presenta un marco
de analisis unificado que pone a disposicidn el anali-
sis multiescala de estructuras compuestas utilizando
el CalculiX CrunchiX (ccx). Esta implementacion permi-
te realizar la simulacidon de micromecanica no lineal,
utilizando el Método Generalizado de Celdas (GMc) en
cada punto de integracion del modelo FEA, y recibir la
respuesta del material homogeneizado proporciona-
do en cada incremento de la simulacién. Galeano et al.
(2019) hacen una revision de diferentes software GPL,
buscando una caracterizacion completa de estos. Para
ello, desarrollaron tres casos de estudio en diferentes
campos (estructural, térmico y de dinamica de fluidos),
comparando los resultados de estos software frente a
uno comercial (ANSYs, 2022). Dedk (2018) presenta un
analisis estructural, nodal y por pandeo de un estabili-
zador vertical de un avién agricola polaco (PzL-106BT),
siguiendo el proceso multidisciplinario para el analisis
estructural. El modelo y los calculos aerodinamicos se
realizaron utilizando el software Panukl (Panukl / Sof-
tware / Teaching / ADD / Strona Gtéwna - ADD, 2022) y en
el posprocesamiento se utilizé CalculiX. Por otro lado,
Kiani et al. (2015) realizaron analisis aerodinamicos es-
tacionarios y simulaciones aeroelasticas estaticas de

un ala transénica utilizando un cddigo de cFp desarro-
llado de flujo hibrido no estructurado Navier-Stokes
(HUNS3D) y se combiné con el Solver CalculiX. Los re-
sultados se compararon con datos experimentales,
mostrando una buena concordancia entre estos.
Finalmente, en relacion con el software Salo-
me-Meca, Nemchinov y Khristenko (2018) realizaron un
analisis de esfuerzo-deformacion de un acople flexible
neumatico usado en un eje que acopla con un moli-
no de bolas. El estudio permitié optimizar la geome-
triay reducir la masa del disco del acople, con un ligero
cambio en las tensiones y deformaciones. Camara et
al. (2018) simularon un perno sometido a una fuerza
de precarga con un estudio paramétrico, con el obje-
to de analizar la influencia de la ubicacion del tornillo y
el espesor del ala de la columna sobre la carga del tor-
nillo. Se analiz6 también, el efecto de la concentracidon
de tensiones generada por la transicion cabeza-vasta-
go del tornillo. Bojita et al. (2017) simularon el compor-
tamiento termomecanico en una estructura simple de
metal-semiconductor, con el objeto de evaluar la acu-
mulacién de esfuerzo termomecanico en los dispositi-
vos de circuito integrado electrénico de potencia (pic),
y como influye esto en su vida Util y confiabilidad.
Debido a las limitaciones presupuestales, la faci-
lidad de acceso y la familiaridad con la plataforma, se
decidio usar software de uso libre o GPL en el disefio y
analisis de ingenieria (analisis cFD y FEA) del cuerpo de
una aeronave ligera de categoria VLA, con una masa
maxima al despegue de 1200 kg, una envergadura de
12 m, largo de 8 m y altura de 3.5 m. Los modelos caD
de la aeronave fueron realizados con el software Solid-
Works, debido a que se poseia una licencia disponible.
Después se realizé un analisis por CFD para caracterizar
completamente la aerodinamica de la aeronave, usan-
do el software Salome-Meca (Salome-Meca - Code_Aster,
2022). Del analisis cFD se obtuvo las cargas que se ge-
neran en el cuerpo de la aeronave durante una opera-
cién de vuelo a velocidad de crucero, para lo cual se usé
el software OpenFOAM (2022). Seguido, se usé el softwa-
re CalculiX (2022) para obtener un modelo de elementos
finitos, y con las cargas obtenidas se realizé una anali-
sis estructural del cuerpo de la aeronave. Finalmente,
se uso el software ParaView (2022.) para visualizar los
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resultados, tanto del analisis FEA como del analisis por
cFD. Todo lo anterior, con el objeto de evaluar la aerodi-
namicay la estructura central de una aeronave liviana
categoria VLA, al igual que mostrar las potencialidades
del uso de software GpL en los analisis de ingenieria.

En esta direccion, una explicacion de la metodo-
logia, los materiales usados, la geometria en la que
se trabajo, la definicion de las cargas, las condiciones
de frontera y, las caracteristicas de las mallas usadas
se definen en la seccién de métodos y materiales; los
resultados obtenidos de los analisis por CFD y FEA, al
igual que su analisis, se definen en la seccion de resul-
tados y discusion; y en una seccidn final se detallan las
conclusiones de todo este proceso.

Métodos y materiales

En la metodologia propuesta (figura 1), primero se
crearon los modelos cAD de la aeronave en el softwa-
re SolidWorks, aqui se tuvo en cuenta si los modelos se
requerian para un analisis CFD o para un analisis FEA.
Después se realizd un analisis por CFD para caracterizar
completamente la aerodinamica de la aeronave, para
lo cual se usé el software Salome-Meca (Salome-Meca
- Code_Aster, 2022). Del analisis cFD se extrajeron las
cargas que se generan en el cuerpo de la aeronave du-
rante una operacion de vuelo a velocidad de crucero,
usando el software OpenFOAM (2022) para integrar las
presiones en las superficies de vuelo. Estas cargas fue-
ron aplicadas a un modelo de elementos finitos creado
en el software CalculiX (2022), donde se evalud estruc-
turalmente el comportamiento de la aeronave. Finalmen-
tey por facilidad, se uso el software ParaView (2022) para
visualizar los resultados tanto del anélisis FEA como del
analisis por cFp. No se usé un software libre para el mo-
delado cAb, debido a que se disponia del software So-
lidWorks y, por tanto, no habia la necesidad de realizar
una inversion en este. Igualmente, en este documento
solo se presenta el analisis de la seccién central de la
aeronave, a manera de ejemplo para mostrar el proce-
so realizado; esto debido a que por espacio es muy difi-
cil mostrar todos los analisis realizados.

Figura 1. Metodologia
Fuente: elaboracién propia.

Materiales

Para todas las partes de la aeronave se usé un alumi-
nio 6061-T6, que tiene una resistencia a la fluencia (Sy)
de 285 MPa, una resistencia ultima a la traccién (S ) de
310 MPa, un mddulo de elasticidad (E) de 69 GPa, una
densidad de 2700 kg/m?y un coeficiente de Poisson de
0.33 (Asm Material Data Sheet, 2022).

Geometria

Para su evaluacion estructural la aeronave (tabla 1) se
dividid en tres sectores: cabina, cuerpoy superficies de
vuelo (alas y empenaje) (figura 2).

Tabla 1.
Caracteristicas geométricas de la aeronave

Longitud del fuselaje (incluido Tail Boom). 7 m
Envergadura. 12 m
Altura. 3 m
Relacion de aspecto (AR). 8

Perfil aerodindmico del ala. Goe 367

Cuerda del ala (C). 1 m
Superficie alar. 18 m?
Perfil aerodindmico estabilizador vertical. Naca 0012

Altura del estabilizador vertical. 1 m
Perfil aerodindmico estabilizador horizontal. | Naca 0012
Envergadura del estabilizador horizontal. 34 m
Angulo de incidencia. 3 grados
Hélice. 70x2

Fuente: elaboracion propia.
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Figura 2. Sectores de la aeronave
Fuente: elaboracién propia.

El modelo cap del cuerpo (figura 3) estd com-
puesto por 156 partes, con un volumen de 1600 m®y
un peso total de 44 kg. La estructura de la seccion cen-
tral la conforman 2 vigas y 8 costillas (figura 2) ence-
rradas con una lamina que los bordea formando una
estructura semimonococa. Las vigas son canales en
“C” con una alturade 220 mmy 110 mm con espesores
de 2.2 mmy 1.5 mm. Las vigas fueron reforzadas con
una l[dmina para soportar las fuerzas y momentos ae-
rodindmicos, para sujetarlas se utilizaron 4 soportes
fabricados con una ldmina de 2.2 mm.

La cabina tiene 4 cuadernas, 1 viga Keel y 4 vi-
gas principales que se unen a los largueros del cuerpo,
6 longuerillos espaciados circunferencialmente se utili-
zaron para prevenir el pandeo de la piel del fuselaje. Es-
tructuralmente las cuadernas son canales de 100 mm
x 20 mm x 0.5 mm de espesor. La viga Keel es un cajén
de 100 mm x 100 mm x 1.0 mm de espesory los longue-
rillos son de 20 mm x 200 mm x 0.5 mm de espesor. Es-
tructuralmente los perfiles fueron seleccionados por
la capacidad de soportar las fuerzas que experimenta
y por criterios constructivos. La aeronave utiliza como
método de manufactura el proceso de estampado. Para
formar una sola estructura, la cabina se une por medio

de placas de 200 mm x 100 mm x 3 mm de espesor al
cuerpo del fuselaje, de esta manera se transfiere la car-
ga de la cabina a los largueros del cuerpo.

El disefio de la estructura del ala es importante
para maximizar la eficiencia de la aeronave. Para esta
aeronave se utilizé una configuracion estandar con dos
vigas, una principal y otra secundaria, una subestruc-
tura nombrada CU-1 para unir el Tail Boom a las Alas,
2 placas para sujetar los Strut y 34 costillas. Las vigas
son canales en 20 mm x 220 mm con espesor variable
segln la longitud desde su base. Las vigas estan es-
paciadas a 25 % del borde de ataque y 20 % del borde
de fuga. Esta configuracién fue elegida por ser estan-
dar de vigas para este tipo de aeronaves y por maximi-
zar el espacio entre las vigas (Grote y Antonsson, 2009;
Roskam, 2017; Roskam y Roskam, 2015). La subestruc-
tura CU-1 es una caja rectangular con uniones/par-
tes que permiten unir el Tail Boom al ala y asegurar
dos tramos de esta, uno que la une al fuselaje y otro
de aproximadamente 4.5 m. Las costillas fueron espa-
ciadas 1 m para evitar el pandeo del alma de las vigas,
esta distancia se obtuvo de analisis por pandeo realiza-
do de forma separada, que no se incluye en este docu-
mento por efecto de espacio.
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Los flaps y alerones estan conformados por cos-
tillas, vigas en Cy la piel. La estructura del empenaje
consistente del Tail Boom y los estabilizadores horizon-
tal y vertical montados sobre las alas en la caja CU-1
donde es transferida toda la carga de los estabiliza-
dores a las alas y el fuselaje. El Tail Boom esta com-
puesto de 4 largueros, 2 placas, 7 marcos y 4 fijadores/
uniones. Los largueros y las 2 placas junto con la piel
forman una estructura semimonoca donde los estabi-
lizadores horizontal y vertical transfieren su carga a 2
uniones cada uno, asegurando que la fuerza sea trans-
ferida al ala y esta, a su vez, las transfiera al fuselaje.
Los estabilizadores tienen 2 vigas, una principal y la
otra secundaria, y las costillas.

Viga cuadrada 1

Tubo tanque combustible Viga cuadrada 2
Soporte tanque combustible
Longuerdn tipo 1 Longuerontipo 3
Lado A cuaderna Lado B cuaderna
Tren principal
Viga cuadrada 3

LadoCcuadema  viga cuadrada 4

Figura 3. Partes del cuerpo de la aeronave
Fuente: elaboracion propia.

El analisis estructural se realizé a toda la aerona-
ve, sin embargo, por motivos de espacio en este docu-
mento solo se presenta el analisis del cuerpo.

Cargas

Las cargas se extrajeron del analisis de dinamica com-
putacional de fluidos (cFDp)?, con ayuda del softwa-
re OpenFOAM (2022). De la definicion del volumen de

2 Computational Fluid Dynamics (CFD).

control, se determind los efectos de carga producidos
por el area de transicion y del Strut sobre la seccion
central (figura 4), a partir de la simulacién de la condi-
cion de vuelo recto y nivelado a velocidad de crucero
(U_=70m/s),y de acuerdo con los pardmetros de ope-
racion de vuelo definidos en la tabla 2. Para determi-
nar las fuerzas sobre la seccidn central (sc) se fuerza el
equilibrio estatico del avidn (incluyendo los Strut). Se
calculd las areas del ala de avion, extremo del ala (sT) y
drea de transicion (TR) y se multiplicaron por la presién
obtenida en el analisis cFp. Se utilizaron los puntos A,
B, Cy D, en la estimacion de las fuerzas en la seccion
central (figura 4).

SC: Seccion Central
TR: Area Transicion
ST Area Strut

Figura 4. Aéreas y puntos definidos para estimar las fuerzas
que experimenta la seccion central de la aeronave
Fuente: elaboracion propia.

Haciendo equilibrio de fuerzas en el area som-
breada derecha (figura 5a), la fuerza aerodinamica en-
tre lapuntadelalay el punto A (superficie sombreada),
debe ser igual a la componente vertical de la fuerza
en el Strut. Siendo conservativos la fuerza vertical se
toma igual a la fuerza en el Strut, F,. La fuerza vertical
se estimo a partir de la integracion de las presiones del
aire en esta region. La fuerza en la seccién central (F,)
se calculd de forma similar, pero integrando las presio-
nes entre la punta del ala (pA) hasta el punto B (area
sombreada, figura 5b).
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(a)

(b)

Figura 5. Efectos de carga por las fuerzas aerodinamicas:
a.En el Strut, b. En la seccion central
Fuente: elaboracion propia.

Haciendo sumatoria de momentos con respecto
al punto de unién entre el alay el cuerpo (punto B) (fi-
gura 6): el momento reaccién en la unién (IWSt), mas el
momento producido por las fuerzas de presion en el
ala (IWPA’B), mas el momento de la componente vertical

de la fuerza en el Strut (M) deben ser iguales a cero
(ecuacion (1)):

N N N

z/\43:,\45t-'- MPA,B+ Mstrut: 0 (l)
Por tanto:
st _MPA,B_ M (2)

El momento con respecto a B por la carga en el

Strut (M, ) es (figura 5):
strut: r_/:\B x FST (3)

Figura 6. Diagrama de cargas sobre la seccion central de la aeronave
Fuente: elaboracién propia.

Calculadas las fuerzas sobre la seccidn, estas se
ubican sobre la seccion central (cuerpo) de la aerona-
ve (figura 7d), para su posterior analisis por elementos
finitos.

Figura 7. Cargas de la seccion central: a) vista general;
b) vigas; c) caja de torsion y; d) fuerzas sobre la estructura
Fuente: elaboracion propia.

Condiciones de frontera

El disefio y la evaluacion estructural de la seccion cen-
tral se bas6 en aproximar las fuerzas aerodinamicas
que experimenta la estructura del avidn a partir de
la interaccidn Fluido-Estructura, entre el aire y la ae-
ronave, bajo sus condiciones de operacion (tabla 2).
Este método se basa en extraer las fuerzas de los ana-
lisis aerodinamicos y trasladarlos a la estructura para
calcular los esfuerzos que esta experimenta. Las fuer-
zas aerodinamicas fueron estimadas utilizando Open-
FOAM (2022), donde se usé un modelo k-omega para
modelar la turbulencia (Menter, 1992). La evaluacién
estructural fue realizada mediante CalculiX (2022). Las
fuerzas fueron calculadas mediante un analisis cFD y
los esfuerzos mediante un analisis FEA.
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Tabla 2.
Parametros de operacion de la aeronave
P 1atm
T 293 °K
o) 1.20 kg/m?
u 1.82x10%Pa s
v 1.5x10°m?/s
Re 5.8x10°
Mwuelo 0.21

Fuente: elaboracién propia.

La aerodinamica fue modelada creando un volu-
men alrededor de la aeronave con dimensiones de 7
veces la envergadura en la direccién de la corriente de
aire y 4 veces en la direccion perpendicular a esta co-
rriente (figura 8), estos valores son basados en las re-
comendaciones de la literatura disponible (Johnson
etal.,2005). El volumen estd encerrado por 6 paredes,
nombradas como: Front, Back, Sides, Top y Bottom (fi-
gura 8), donde se aplicaron las condiciones de frontera
aerodinamicas (tabla 3).

Figura 8. Modelo 3D de la aeronave en OpenFOAM
Fuente: elaboracién propia.

Tabla 3.
Condiciones de frontera aerodindmicas

Pared Condicion

Front Velocidad: 70 m/s; turbulencia: intensidad media.
Back Presion: 0 Pa.

Wall Velocidad: 0.

Bottom/Sides/Top Velocidad: pared con deslizamiento.

Fuente: elaboracién propia.

Para el analisis FEA, los momentos en la sec-
cién central (M), fueron traslados a las vigas de la
seccidn central del cuerpo de la aeronave, distribui-
dos en 8 nodos y en funcién de las distancias h, h, y l,

correspondientes a la altura del canal delantero, la al-
tura del canal trasero y la cuerda, c, respectivamente.
Se colocd una conexion rigida en el extremo derecho,
ABCDE (figura 9).

(a)

(b)

Figura 9. Aplicacion de las condiciones de frontera y cargas en la seccion
central: a. Fuerzas, b. Momentos
Fuente: elaboracién propia.

Caracteristicas de la malla

Para la simulacién aerodindmica, la malla creada para
el volumen (figura 10) fue realizada con la aplicacion
Snappy HexaMesh de OpenFOAM (2022). La seleccion
de este software se debid a que no presenta ningu-
na limitacion para la realizacion de la malla en forma
y tamaiio. El tamafio de malla esta dentro de un volu-
men minimo de 7.8 mmde lado y un maximo de 1 mde
lado. La maxima razén de aspecto fue 12, no-ortogona-
lidad maxima de 64 y oblicuidad (Skewness) de 5.0. El
numero de elementos creados fue de 1 400 000. En la
simulacién se modelé el 100 % del flujo cerca a la pa-
red de la aeronave, por lo cual la capa limite es mode-
laday no resuelta (Carmo, 2012; RGZicka, 2018).
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(a)

(b)

Figura 10. Mallado del volumen de control: a. Mallado general, b. Detalle en
la parte trasera
Fuente: elaboracién propia.

Para el analisis estructural de la seccidn central
se creé una malla de elementos tipo placa con un ta-
mafio maximo de 17 mm para sus elementos cuadri-
lateros, y con una razon maxima de aspecto de 2.5. El
nimero maximo de nodos fue de 19 000 y de elemen-
tos fue 18 000 (figura 11).

Figura 11. Mallado de las partes de la seccion central
Fuente: elaboracién propia.

Resultados y discusion

Analisis aerodinamico

Antes de entrar al analisis de los resultados en detalle
se discute la estructura del flujo alrededor de la aero-
nave. La figura 12 muestra las velocidades del aire y la
estela producida en el vuelo recto y nivelado. En la figu-
ra 12a puede observarse velocidades cercanas a 0 m/s
justo detras del fuselaje y el estabilizador horizontal,
lo cuales originan un vértice en el fuselaje el cual via-
ja “agua-abajo” de la aeronave, y un vértice en el bor-
de de ataque del estabilizador horizontal, que se unen
a los vortices originados en las puntas de las alas y de
los estabilizadores (figura 12b). En general, se observa
que el flujo esta adherido a las alas excepto en la parte
posterior del fuselaje. Se encontrd que el aire alcanza
velocidades de circulacion de hasta 50 m/s (figura 12).

Figura 12. Perfil de velocidades en: a. plano medio, b. estela de aire sobre la
aeronave a velocidad de crucero

Fuente: elaboracion propia.
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La distribucion de presiones alrededor de la ae-
ronave oscilan entre 3 kPay -12 kPa (figura 13), lo cual
se encuentra en los rangos de presiones caracteristicos
para este tipo de aeronave (Kundu, 2010). Con estas
presiones se determinaron los efectos de carga sobre
la seccidn central y las cargas de sustentacion y arras-
tre de la aeronave (tabla 4).

Figura 13. Distribucion de presiones sobre la aeronave
Fuente: elaboracién propia.

Tabla 4.
Fuerzas resultantes de la aeronave

Fuerza Valor (N)

Sustentacion (Lift) 9290
Arrastre (Drag) 5219

Fuente: elaboracion propia.

A partir de los analisis cFD se obtuvo los coefi-
cientes aerodindmicos (C,, C, y C,/C,) del avién, a 3 an-
gulos de ataque (a): 0, 10 y 14 grados (figura 14). Se
compararon los coeficientes obtenidos del modelo

(a)

Figura 14. Coeficientes aerodinamicos en la aeronave
Fuente: elaboracién propia.

tridimensional con los de un modelo 2D del ala, creado
como un modelo de control de los resultados. Los deta-
[les del modelo 2D no se incluyen por consideraciones
de espacio. En general, los coeficientes del modelo 2D
fueron superiores a los obtenidos del modelo tridimen-
sional del avidn obtenido por cFp. Sin embargo, debido
a que las fuerzas obtenidas a partir de los coeficientes
son mayores a la carga maxima de la aeronave, asegu-
ran que se eleve el avién y que el empuje requerido no
supera las capacidades del empuje del motor (tabla 5).

De los calculos numéricos se observé que para la
velocidades y dngulos de ataque de hasta 14°, el efecto
de la viscosidad en las fuerzas aerodinamicas es despre-
ciable (tabla 5), por lo cual este efecto puede despre-
ciarse en el aporte al arrastre total producido (Wu et al.,
2019). Sin embargo, para aproximar las fuerzas visco-
sas fue utilizado el modelo de turbulencia kOmegaSST
(Menter, 1992) con el objeto de capturar los efectos de
curvatura derivados de la circulacién del aire alrededor
del avidn. Latabla 5 muestra las fuerzas de presion y vis-
cosas para la aeronave a diferentes angulos de ataque.

Tabla 5.
Fuerzas de presion y viscosas para la aeronave a diferentes
angulos de ataque

fe FJIN] | RINI | FIN] | RINI | F/IN] | FIN]
0 48307 = 92973 = 6116 3888 -8.7 36
10 | 42789 | 282971 -2433 | 1903 | -188 -09
14| 35796 220647 -150 1159 | -16.0 -0.7

Fuente: elaboracion propia.

(c)
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Analisis estructural

En el disefio de la estructura de la seccidon central del
avion fueron integradas las presiones desde la punta
del ala hasta el punto A, para el Strut (figura 15a) y des-
de la punta del ala hasta el punto B (figura 15b).

(a)

(b)

Figura 15. Presiones en el ala base para la determinacion de las fuerzas
en la seccién central

Fuente: elaboracién propia.

Con las presiones del aire sobre las alas, se obtu-
vieron las fuerzas en la seccidn central que oscilan en-
tre 0y 10009 N (tabla 6), las cuales fueron utilizadas
para evaluar estructuralmente la seccién.

Tabla 6.
Fuerzas obtenidas para la evaluacion estructural

B (sin Strut) 393 4872 51 -10009 | 668 3808

Strut 0 -3800 | -5851 4560 0 0
B (con Strut) 393 1072 | -5800 | -5440 668 3808

Fuente: elaboracion propia.

Al aplicar estas fuerzas y momentos en la estruc-
tura de la seccidn central se obtuvo un desplazamien-
to maximo de 4 mm (figura 16), producto de las fuerzas
y momentos aerodindmicos cuando alcanza la veloci-
dad de crucero.

Figura 16. Desplazamiento de la seccion central resultado de las fuerzas
y momentos aerodindmicos

Fuente: elaboracion propia.

Los esfuerzos en la seccion central alcanzan lo-
calmente valores de 180 MPa (figura 17). Estos valores
de esfuerzos se alcanzan en las vigas, principalmente
por el momento aerodinamico en la direccién X, el cual
flexiona estas vigas durante la aplicacién de la carga.
Comparado este esfuerzo con el de fluencia del mate-
rial (Sy=285 MPa) la seccidn se encuentra con un factor
de seguridad a la fluencia de 1.58.

El nivel de esfuerzo de 180 MPa también se alcan-
za en las uniones de la viga posterior al soporte en el
centro de la aeronave. Alli los esfuerzos localmente su-
peran este valor (180 MPa), por lo cual debe reforzarse
localmente.
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(a)

(c)

(b)

(d)

Figura 17. Esfuerzos experimentados por la seccion central resultado de las fuerzas y momentos aerodindmicas

Fuente: elaboracién propia.

La caja de torsion (figura 18) alcanza un esfuerzo
maximo de 110 MPa, para lo cual se obtiene un factor
de seguridad a la fluencia de 2.60, factor que garantiza
la seguridad estructural de la aeronave.

Figura 18. Esfuerzos en la caja de torsion
Fuente: elaboracién propia.

Entre los retos encontrados en los analisis se
tiene la dificultad de simular los radios de curvatura
usando elementos tipo placa, esto genera esquinas

que concentran los esfuerzos en los analisis FEA. Por
tanto, se debe tener cuidado con la lectura de los resul-
tados de esfuerzos debido a que estos no representan
el estado real de esfuerzos del componente, debido a
que en la realidad poseen algin radio de curvatura o
union soldada que los suaviza.

Otro reto encontrado radicé en el paso de las con-
diciones de carga del analisis CFA al FEA, este se hizo de
forma manual, lo cual tomé bastante tiempoy se pudo
incurrir en errores.

Conclusiones

Se analizd la seccién central (cuerpo) de una aeronave
liviana utilizando métodos computacionales que per-
mitieron establecer los estados de esfuerzos y la aero-
dinamica de la aeronave cuando vuela a velocidad de
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crucero. La estructura central, el cuerpo, soporta las
fuerzas y momentos aerodinamicos adecuadamente,
teniendo valores por debajo de los de fluencia del ma-
terial y factores de seguridad entre 1.58 y 2.6. Sin em-
bargo, se encontrd que es necesario reforzar la unién
del ala al fuselaje en busca de disminuir el esfuerzo lo-
calizado que se produce en esa zona.

Se utilizé un método que aproxima la interaccion
Fluido-Estructura que no necesita acoplar el software de
modelado y computacional, labor que se realizé de for-
ma manual. Sin embargo, se esta trabajando en desa-
rrollar rutinas que permitan acoplar el software libre de
dindmica computacional de fluidos (cFD) y el estructu-
ral de elementos finitos (FEA), de manera que los proce-
dimientos sean mas automaticos y, por tanto, obtener
resultados de forma mas agil y con mayor precision.

Adiferencia de otros métodos reportados en la li-
teratura que utilizan programas muy especializados y
de altos costos, este estudio evalud la aerodinamica y
posteriormente la estructura central de una aeronave
liviana categoria vLA con programas de dominio publi-
co. Este procedimiento puede ser replicado en otro tipo
de estructuras mecanicas, y demostré que los progra-
mas de libre acceso son confiables para ser usados en
la pequefia y mediana industria en la solucién de pro-
blemas de ingenieria, sin la necesidad de hacer gran-
des inversiones en software de andlisis y simulacién.

Finalmente, es importante resaltar que durante
todo el proceso de la aeronave se usé intensivamen-
te las herramientas computacionales para realizar di-
ferentes tipos de analisis, esto permitio disminuciones
sustanciales en el tiempo del proceso de disefio. Igual-
mente, el uso de software de cddigo abierto o GpPL per-
mitio el acceso a este tipo de herramientas, con una
gran disminucién en el presupuesto destinado a la
compra de software comercial, presupuesto que fue
utilizado en otros desarrollos del proyecto.
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