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ESTADO DEL ARTE 

HISTORIA DE LA AERONÁUTICA 

Su inicio se remonta. ha.8t.a la prchü;t.oria., cuando los lnunanos observaron el vuelo de a.lgunos 

animales e intent.aron imitarlo usando aln.'i daooradfl.."í con csqndc:tos de madera :v plll111fl.."í 

(Danos &:: Bra.vo, 20(1). 

Antes del siglo XVIII ya se habían generado pequeños inventos relacionados con b 

aeronáutica, pero fue el artista. e inventor italiano Leona.rdo da Vinci la. primera. Tx'rsorw que 

(Useüó m¡-lquillfl.S capa.ces de volar, allnqlLe ninguno de SIlS diseüos flle llUl.1l11facturado 

(Aviación UL'c¡, 2(13). 

Figura 1. Planeador de Leonardo da Vinci (Aya1n, 20"15). 

Del siglo XVIII al XIX se hicieron grandes avances en la aviación) creando desde globos 

aernsUí.t.kos, lw.s1a los primeros prot.otipos de planeadores (Gray. 2003) .Y aviones (Bellis, 

2016). Adelnás, se establecieron algunas de las bases de la teoría aeroclinámica que permite 

el vuelo (American lnsULule o[ AeronauLics Ctnd ASlronauLics, 20(}1). 

Fue hasta inicios del siglo XX que los hermanos \Vright consiguieron el primero vuelo exitoso 

de un avión controlado (\V\V1 AEliO, 2002) , .y poco t.iempo después se le asignaron 

aplicaciones milita.res al ::;er utilizados durante la primera guerra mundial (I3I3C ~e\vs, 2(14). 

Al nnalizar la primera guerra mundial .'y' previo al inicio de la segunda, se vivió lo que es 

ahora conocido corno la cr'a de oro de la aviación, esto fue gra,cias al desarrollo a,celerado de 



 

In. tN:nología. rdn.cionad'j n. dhj qlte pcrmit.ió la opr:ración de Ia.s prim(:ra:,: lí!l(~a:,: aór(~a.s. RC 

sustitu:yeron materiales corno la lnadera por lnetales, }' los motare::; comenzaron a 

ex¡x:rimcnl.ar m(:jorn.s: a RIt vez, Re benefició el ("1"(x:imicnt.o de: la. (:conomÍ<t (PaLl.illo, FJDb). 

ElI la segunda guerra mundial IndIo un driÍstico crccillliellto Cll la producción dc avioncs, 

dado, en gran parte, lX"Jr el avance de la tecnologia. Se deMarrollaron los primeroM 

bOllilmrderos a br(!;a dishl1lCia y el primer avión con tl.lrborreadur (r\aticlTIal Academy uf 

Engineering, 20(8). Al inido de la guerra. se podían alcanzar velocidades máximas de 

480[klll/}IJ y vobr a una altura de 9,000[111]: al fiw¡.]iz.ar la guerra, dc~"puós de todas las 

inV('Rt.igrv:ionc:,: )' dC:':furolloR rea.!i~adoR, :':(~ alcn.n~aban vdocidad(:s de (i·tCl"km/h] .Y llcgn.ndo 

(\. los 12,000[111] de altura (CmlstC)]], '988). 

Entre 10M aúos 194G y 1980 Me hicieron nueVOM e imp("Jl"tantes avances como el desarrollo de 

mol.orl'R I.llrboh{:!iceR (Bo(,ing Airplanc Compn.nv, 1957), l. lUbina.:,: n rea(:ción (\Valker &: 

llenderson, 20(0): aviones de fuselaje ancho -tres fila",; de asientos ::;eparadas por do::; pasillos­

(RowJTliIn, 2(14), logro (k vlH:los sllJ)(:r:·;{micos (.knkins. 2(00).v d dcsll["Jullo d(' la indllslria 

aeroespadal (1313C, 2001). 

Figura 2. Avi{¡n de c01JlbaLe en la segunda gllerra rnllndial (I'eirlwlu Z,lIIÓll, 2010). 

A partir de inidos del si¡>.;lo XXI, se ha pretendido sustituir al piloto IXJr aeronaves 

cornroladaM 1\ disl.ancia o por onknadon:s (BEC, :20(1). También Me han invml.igado nllcva:,: 

fuentes de energía limpia. para propulsar el avión: corno el etanol o la energía solar. La I\ASA 

creó un avión alilllClll,wlo ('ou energía ~olar :-' b" c{'lula~ l(¡lo\'oll.aica~ fueron Ílmlalada.s en 

tLXla la ::;uperfide alar (.~ASA, 2(01). 



 

▪ 

▪ 

▪ 

▪ 

Figura 3. Proyecto Helios de la NASA (:'\ASA, 2014). 

VEHÍCULO AÉREO NO TRIPULADO (U AV) 

HISTORIA 

Los primeros UAV se desarrollaron entre 1914 y 1918, durante el desarrollo de la Primera 

Guerra Mundial. (Trejo Medina & et al. , 2016). El más conocido es el 'Aerial Target' que 

servía corno blanco aéreo de entrenamiento y corno defensa contra los Zeppelins. 

Posteriormente se emplearon durante la segunda guerra mundial para entrenar a los 

operariOR de los cañones antiaéreos. Sin embargo, no es hasta finales del siglo XX cuando los 

UAV son operados mediante radio control con todas las características de autonomía. 

VENTAJAS y DESVENTAJAS 

Pese a que presentan grandes ventaj&~ como la posibilidad de acceder a zon&~ de alto riesgo 

y no requerir de un piloto, algunas desventajas son inherentes a su uso. 

Desventajas 

Rctr&~o entre la emisión de instrucciones y su recepción 

Capacidad de vuelo limitada por el tipo de combustible, tamaño y alcance 

Alto costo de adquisición y mantenimiento (Department 01' Defense OUSD (AT&L) 

ARA/ A:VI, 2(15) 

APLICACIONES 

Los vehículos aéreos no tripulados tienen diferentes usos en diversas industrias, tales corno: 

Reali~ación de modelos de elevaciones del terreno de alta resolución en la cartografía 
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TmllSj)()HC y clilIC':~" ,.le> 1ll('n:Ulld,," (PcpilOllC, 201.'i': 

Cnm '1",0 en labol'(s d" bÚsr¡ll(',h, 1'c,,''''e y salviUnento ,k ¡X"'Si)Wl, fPlallt". ~OLi) 

Arlqni,idón rl~ informodón n""",,,"ri,, por" 1" plAnifk"dón mhfmi,lio,o" "'gmid"d v 

0,-,n1 re, r""I)I.~I'i H) ,-- \1 k'r(,'j ro","" ':(ll;') 

Apli~aciom', lllili"u'c', 

SAE AEI1.0 DESIGN 

La COlll¡X'tl'11ci" dio irlicio desde el aúo l'btj ell Km"cas Cit)' y h", hasta 1~~\) que c1ll'~i(Ton 

la, dos scdes "sladcmniderlH'" <¡1le sr, ticllen h,,,,t;, la f('('h"., E""t Y \Ve"" (flAE Inwrna.t,i,-,n"L 

201 ej_ 

1-:,-, el" ini.-:ir", 1, r'O,ll¡-,..I.~IW.ii< ,"'.10 (,.""1,1'" ¡-,-,,' 1, r',I.~gorii< H~!,:III"t qlJ~ "i~t1~ <Y""O IIn 

n:"lim" vud"" C'XilO"_>; ll':V"-llclü ll\ Ulii.:tÍum r:'\[:~i' 1X',ibli.' mil_'l1lm' b ,"-'Wllavc' c"" ojx'lwb 

¡X)l' medio ,le- '-111 mdi,xx mhol-, y ¡mcta el mlo ~\H) se tnviel'011 ¡", hes ""t.c~orías a<'Plnke: 

ldierc), Annl"d" y n"g,lim' ,:SAE, llltenm!imml, 21IlG), 

El proy"'-,"" -y 1" wmp"'tendo,-_ f", ¡~nirl(¡ o,lr,m,,~ A ¡orl,,,, le", <'Onlin~m."" Y" (l\l~ ell 1,,, 

diolin, .. '" "~f¡"" ... r'IL~nl" o,-,n la pr~",,,(,i, d~ "'llJiIX>o p""v~n¡""I~' d~ L" m~jot'~o 

LLlliv~["id,~lc"" dr:l UlllIldo. A o'~ \'~;;. ,,: 1m olú:il\lizmlü oln\ "_,,.le> illlc'mm-imwlllmlll\,b A~w 

D<"igll DmciL 1lbi('a,b en flúo Pmlio, )' "" tielH'H di!",ent"c ('apítnl,t' HO oficiales como SAE­

Apro jMi~l1 Háiw_ 



 

compiUó en 200L 200.3.y 2007 en la cl\Le¡¡;odn He¡¡;ular. el proyec\.o no luvo 6exuimiclllo sino 

ha"L" el aiio 2m,) qllf' d equipo Af'ro Desig1l l::\LAJJ (!io illicio el ulla llIleVa el.apa para la 

agrUIllwiÓn. 

Figura ti. UAV de la t.emporada 2017. 



 

CAPÍTULO 2 
MARCO TEÓRICO 

AERODINÁMICA DE UN AVIÓN 

Un avión es un cuerpo más pesado que el aire capa~ de sustentarse en el mismo mediante 

fuerzas aerodinámicas generadas por alas fijas o giratorias , propulsado por uno o más motores 

(Flyant, 2(17). 

Existen cuatro fuerzas que permiten el vuelo; estas son em.puje, aT'Ta8tTc, pcso y 8u8tcntación 

(NASA, 2014). 

Sustentación 

Arrastre 

P eso 

Figura 6. Fuerzas aerodinámicas en el vuelo (Rocket science, 2015). 

El aTTastTc, también llamado resistencia del aire, se refiere a las fuerzas que se oponen al 

avance de cualquier objeto en movimiento que está rodeado de fluido. El empuje es generado 

por hélices, motores o cohetes, y a su vez contrarresta al arrastre. 

Por otro lado, el peso consiste en la suma del peso total del avión y la carga, mientras que 

la sustentación es la fuerza opuesta a este y tiene un papel sumamente importante pues 

mantiene al avión en el aire y se genera principalmente por las alas. 
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La ~ustelltación puede ser explicada lllediante diferentes formas, alg:nlla~ de las cuales ~1I 

mús complicadas llli:lLemálicalllenle haLlamlo. Do~ dc las cxplicaciollcs mús scncilla.s ~ll 

medifLllte Ii1..S le;"ffi de lllovimiento de .\e\vt.on y IfI,s basadas en el principio de Dernonlli. 

Respecto Il. la primera. esta expliciI.dón nos dice que un ].x:rfil Il.c~rorliw{.mko grner!l 

sustentación al ejercer nlla fuer~a hacia <¡bajo en el aire conforme el flujo pa~a:l, de acuerdo 

a. la. Tel'ccnl Lcy de ~e\vton, el aÜ'e ejerce una f'uel';'>a de lllisnw nmgllitud, pero ~'ntido 

contrar¡o (hadil arr¡ba) sobre el pernl ncrod¡n{¡mlcO (Figura 7), s¡endo csln In suslenj.nclÓn 

(Halliday & Rosnick, 20tH). 

En lo que se refiere a la explicación mediante principio de Dernoulli, este establece que, en 

un flujo con energía constante, en las zonas donde la 'velocidad aumenta la presi6n disminuye 

.v vlceVerSf\ (Smil.h, HJT:l). Pnrn que un IX~d'il gencre susl.entación, debe haber una d¡f(~I'enda 

de presiones, es decir, lfl. presión promedio de la pi1.rte superior debe ser menor que en la 

parte inferior: de acuerdo con Dernoulli, esta diferencia de presiones conlleva una diferencia 

de velocidades. 

Sustentación 

Arrast re 

Figura 7. Generación de sustentación y arrastre. 

Observando la Figura 8, si dividirnos el flujo en dos formando línea.s horizontales en cada 

uno de lo~ extremos del perfiL considerando la conservacióu de lllasa y, Cl.surniendo que el 

aire es incompresible, el nujo másico debe ser conSl.anl.e en cada una de las enl.radas}" salidas 

del pa:m del t1njo. Si algllna entm.da o salida se vuelve más l"*(]llefla, la velocidad del t1lljo 

deLe increlllelltar en esa región para manteller el flujo másico constante (Ea."tlake, 20D::?). 
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Figura 8. 1'lu.1o alrededOl" de un perfil aerodlná.mko {MI'I, 21117). 

Para el O:\dO riel perfil n ... yorlinillluco. en la parte ~uperior dd miEmo clllujo oC c;rrangula. lo 

'1"" i'''plicil. '1"" ¡"liga rrl1', .. m v"Ic~,ieliHl y, 1'01. ,,1 pri<lcipio el" Ikmo"lli, ,;r' I.""dr" TI"'J"" 
pj'e,ión. 1'01' el contwrio, en la parte inferior. donde loo extremo, del ilujo O<Jn máf mnplioo, 

1" vd,,,,i,liHI """lOl. y, I~Jt ""d". la Im".;i'''' ", ""'yur, !!I,,,,,,',,,,,I,, ",í ''''¡'-III.""i(,,,. 

FACTORES QLE A~'ECTAN LA SLSTEl\TACIÓN 

Debido a que todo lo que oe ne('e;;it.a para producir ~u>tentt<,ción téS lt., dellexión delllujo de 

nlrl'. ha,\' lllllCht¡¡< l'aCl.on.,; filie Im"(],,n al"el.al' ~II genandón y ~e [)Iwrkn a;!;l'Ilpnr en I.n:s 

gnmde:; clJ.te¡¡;orÍa:,: 

1, ,\~,~.i,)(I{", al {)¡'jd,,, !!/~)j1l"¡t'Í" Y ¡aTrl,.,"o dd "1,,, 1~ ,rr;1 ""1'<"li"{LTl,i"" 1'<,1",,;,\1, {I" 1" 

envergn.dnra y 6.J:ca d"l alA., 

2, .\,;r~;i"d{", al rI,,,,,imi,,,,¡,, d,,1 "bj"I,o a !.n,v(" dd aln', .. "I,wid"d d,,1 Hin' y "rlglllo ,1" 

illclinación del objeto j'etlp€'Cto al tlujo, 

:3. ,\,;r",i",l,,,, ,,1 "in" viH.mieliHl. eI"",id",1 y """'pn",ihiliel",1 d,-I ain'. (l\Af';A. ~I)H) 

PF.I{FTr. AEHOOTI\Álo.HCO 

Características Generales 

L05 perfile;; oorodillámic05jXlc.een canJ.cterí,tica.'O goométricaf :,Figura 9) que '1 ~u vez v!\l'úm 

I,,~ pn'pi"I",I,,, ""n~li",í.l"i(;il.~ ,1,-1,,, ,r,i",,,,", 
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lo ca lización e n x d e l 

espesor lnáxüno 

espeso r 

radio d e l borde 

d e ataqu e 

borde d e ataqu e 

lo cnlizftción e n x d e 1ft 

espeso r 

lnáxi lno 

.. >.. .. 

lnáxilna 

curvatura 

líne a plDlne dio 

d e curvatura 

--.:- ---- ------------

líne a d e la 

cu e rda 

curvatura rnáxilna. I+------------cu e rda-----------.¡ 

Figura 9. Parámetros geométricos de un perfil aerodinámico (Sadraey, 30B). 

La curvatura de un perfil usualmente es IXlsit.iva, (le lllanera qne la presión en el ext.nulós es 

menor que en el inil"adós. LsLo es debido a que el aire fluye a mayor velocidad en la superficie 

imperior (lile ellla inferior, y cOllforme el állgnlo de ataque aumenta, la diferencia de presiones 

se vuelve mayor (Sadraey, 2013), como se observa en la Figura 10. 

(a) (b) 

Figura 10. Distribución de presiones: (a) Ángulo de ataque pequeño; (b) Ángulo de 

ataque grande (Sadraey 20B). 

La. localización de 1(1.<'; fnerzas result.antes (lne actúan sohre el perfil aenxHnárnico se llama 

cenLro de presiones (Cp) .y depende de la velocidad de la aeronave. además del úngulo de 

ataque. Conforme la ·velocidad del avión aumente, el centro de presiones se desplaza hacia 

atrás, mientras que a. baja velocidades la. loca.liza.ción del Cp est.á cerca del borde de a.t.aque 

(Sadraey, 201:3). 
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Figura 11. Desplazamiento del Cp (Sadf¡wy, 20D). 

El :'dstcma dc~ fuer7:1l. y momento ele 1In "la ~c p1ledc~ e~pedfi('ar ('ompletamc~ntc por la 

¡;ll¡;tentación y el ",rra¡;tre, rn<Í.¡; un momento actuando", través de un punto de est",bilidad. 

llmrmuo Ceutro nenxlin<Í.mico (Ca), el cual t.iene Uli impacto importante en la e~tnbilidau y 

control de la aeronave (Sadra.cy, 20D). 

L F 

• • • 
• 
• • 

Figura 12. Sistema de Fllenm y lvIomento en el Ca (SMlraey, 201:3). 

Para HU rango de úngulÜ!:l de ataque, ent.re ±H¡O, el Cn!:le encuer1t.ra a una di!:lt.l.ll1cia entre el 

23(j{ Y 2m·;, de la CllCrdi\ al,rás del borde de at.aque del pel'111 (Fernándcl. Roque & el al. 

21112). 
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OPTIMIZACIÓN TOPOLÓGICA 

El último paso del diseño consiste en la reducción de peso mediante la aplicación de una 

optimi~ación topológica. 

PROCEDIMIENTO 

Creación del espacio de diseño 

Utilizando CATIA se realizó el modelo del ala completa con el :VlonoKote y la distribución 

de las costillas, las cuales varían sus dimensiones dependiendo de su 10calL",ción a lo largo 

de la envergadura, sin embargo, todas tienen un espesor de O.00635[m] (espesor de las tablas 

para su manufactura) y un barreno al 25% de la cuerda por donde pasa el larguero de 

ensamble. 

Figura 20. Modelado CAD de las costillas y MonoKote. 

Figura 21. Costillas con barreno para larguero. 
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Modelado de elementos finitos 

El modelo realizado en CATIA se exportó a la paquetería HyperMesh 2017.2 para configurar 

el modelo de elementos finitos. 

Mallado 

Para simplificar el problema, y considerando que las costillas son simétricas, se obtuvo una 

superficie media de las mismas para hacer un análisis con elementos 2D triangulares. El 

MonoKote también se modeló corno una superficie y se malló con elementos 2D triangulares, 

manteniendo la conexión con la malla de las costillas. 

Figura 22. Costillas 2D. 

Espacios de diseño 

Pa.ra la optirnización Re necesitan definir principalnlente dml zonas: el espacio de diseño y el 

espacio de no diseño. El primero es el qne será utilizado para realizar la optimización 

t.opológica y para est.e caso se formó por los elementos internos de las cost.illas, a excepción 

de aquellos que se cllcontralmn alrededor del barreno, y corno cspa,cio de no diseño se designó 

al MonoKote y el resto de 1m; elementos del ala (Figura 23). 

Figura 23. Espacio de diseño (azul) y no diseño (verde) en una costilla. 
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isotrópicos, por lo que la configuración de la madera balsa se redefinió considerando 

únicamente las propiedades sobre el eje Y que es la dirección de interés. 

Tipo de análisis 

En los resultados no se esperan grandes deformaciones en los perfiles y se consideran las 

cargas constantes durante el vuelo, por lo que se realizó un análisis lineal estático. 

Variables de diseño 

Las variables más importantes en la optimización son conformidad ponderada (weighted 

compliance) y fracción de volumen (volumen fraction), debido a que con esta metodología se 

busca encontrar un patrón estructural que sea ligero y rígido, por lo tanto, al minimizar la 

conformidad se aumenta la rigidez al ser inversamente proporcional a esta. A su vez se definió 

un límite en la fracción de volumen de 0.25 para el nuevo espacio de diseño. 

Resultados de optimización y ajuste de geometría 

Posterior a 18 iteraciones, se obtuvo el nue"\To espacio de diseño, sin embargo, este resultado 

obtenido no es rnanllfaetllrable y se realizó 11n ajuste de geOlnetrÍa. para 8specifkar el diseño 

final. Dicho ajuste HC efectuó rct:ipctando un ($pct:ior IllÍnirno de 5[nnn] para lot:l lIliclnbros 

internos de la costilla, y la.s secciones que presentaban espesores rllenores a ese valor) se 

unieron en una sola L:';ona continua,. Por otra parte, se rnantuvo un espesor rnayor en la, z.ona 

de unión con el larguero debido a que en esa zona se tiene una concentración Illayor de et-lfllerZOt-l. En 

la Figura 26Figura 26. Resultados de la optimización topológica y su ajuste geométrico 

se muestra el espacio de diseño obtenido directamente del programa y el ajuste de diseño 

final que es manufacturable para las costillas 1,3,5,7,9 y 11. 

• ¿O" ,/ 

,/ 
§ ~ 

a=OS l,IA ~ 
/ 
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Figura 26. Resultados de la optimización topológica y su ajuste geométrico 

Análisis del nuevo espacio de diseño 

El último paso en el diseño de las alas es reanalizar el espacio de diseño ajustado a 

manufactura ya que este debe satisfacer los requerimientos de diseño establecidos 

inicialmente. 

Efectuando este análisis. corroborarnos que el nuevo espacio de diseño no sobrepasa el 

esfuerzo de cedencia del material que es de 25[yIPa], teniendo como esfuerzo máximo en los 

perfiles 263.33[kPa]. 

Contour Plo! 
Element Slresses (20 & 30)(vonMlses Max) 
Artal ysls system 

E 
263 325E-<ú3 
234 OOlE-t03 
204EO'lE-t03 

- 175550E..03 

146 292E-t03 
117033E-t03 

87775E-I03 

58517E-+03 

29258E-+03 
1 EmE 3 

• 
Max " 263 325E-t03 
2D8409768 
Mln=1609E3 
202079915 

Figura 27. Esfuerzos[Pa] en el diseño final del ala. 

En lo que respecta a las deformaciones, se observó que, en algunos de los redondeos de las 

wnas creadas en la optimización topológica, el valor presente sobrepasaba el límite 

establecido corno deformación plástica, llegando hasta el 0.62%, sin embargo, el MonoKote 

no es completamente rígido y en este modelo se manejó como tal, lo que causó que algunas 

zonas se deformaran de más cuando la presión era aplicada. 
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Contour Plol 
Element Stralns (2D & 3D)(vonMlses Max) 
A.n al yslssystem 

E
6170E3 

5 484E 3 

4 799E 3 
~ 4 113E3 

(

2057E3 
1 371E 3 

685 512E 6 

40 382E 12 

• 
Max = 6 170E 3 
2D 8409768 
MIO = 40 382E 12 
2D 2079915 

Figura 28. Deformaciones en el ala. 

Finalmente, en lo que referente a los desplahamientos, se observó que las puntas del ala se 

deHplazan 1. 28 [rnrn] cua.ndo se encuentra en vuelo crnC81'0 1 lo cual es lógico p1l8HtO que en el 

ala se está generando sustentación y el centro está fijo al fuselaje. 

Conlour Plo! 
Di ' l,"cO'l1on:(M' l) 
.... "' ly, ¡" I" eln 

E
U 18E-3 

1.003E-3 

~~7.3~E E 

- 312.013E-E 
- 37G .677 E-E 
__ 541.342E-E 

E 
400.0C5E-c 

270.671E_t 

lJ5.3J5E-c 

JCOJE..oo 

• 
M.x = 1.218E_3 
Glid, ó70'J"L 
MI1 = U. LW t-+W 
Gti d3 2925320 

Figura 29. Desplazarnientos[rn] en el ala final. 

En otros aspectos del espacio de diseño final, se apreció una disminución del 48.2% del peso 

inicial de las costillas, pasando de un peso total de O.303[kg] a O.157[kg], que, sumado al peso 

de las barras de ensamble y refuerzos estructurales da un total de O.664[kg]. 
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Figura 30. Ensamble final de las alas. 
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 Vh= 
Sh∙lh
S∙c

ARH=
bH

2

SH

SH=
bH

2

ARH
  



 

SH=
(0.55[m])2

1.91
 

SH=0.159[m
2]

Vh= 
Sh∙lh
S∙c

 

lh= 
S∙c∙Vh
Sh

 

lh= 
1.095[m2]∙0.44[m]∙0.3

0.159[m2]
 

lh= 0.91[m] 
 

SH=bH∙MACH

MACH=
0.159[m2]

0.55[m]
 

MACH=0.29[m] 

Vv=
Sv∙lv
S∙b



 

SV=0.1SW

SV=0.1(1.095[m
2]) 

SV=0.1095[m
2]

ARV=
bV

2

SV

bV=√ARV∙SV 

bV=√1.28(0.1095[m
2]) 

bV=0.37[m]

SV=bV∙MACV

MACV=
0.1095[m2]

0.37[m]
 

MACH=0.29[m]

Vv=
Sv∙lv
S∙b
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Figura 33. Modelado CAD de las costillas y MonoKote de los estabilizadores. 

Modelado de elementos finitos 

Mallado y espacios de diseño 

Al igual que para las alas, la geometría 3D se simplificó mediante la función midsm:face y se 

obtuvieron superficies medias para cada una de las costillas que fueron malladas con 

elementos 2D del tipo cuadrado. El MonoKote también se modeló como una superficie que 

fue mallada con elementos cuadrados. 

Respecto a los espacios de diseño, la zona de no diseño se conformó por el YlonoKote y los 

elementos alrededor de las uniones con los largueros, así corno los que unen al MonoKote 

con las costillas. mientras que la zona de diseño fue formada por los elementos internos de 

las costillas. 

L 

L 
-__ "p\4 

Figura 34. Espacio de diseño y no diseño para el ernpenaje. 
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Cargas y restricciones 

Para determinar las presiones en los estabilizadores en velocidad crucero y velocidad de 

pérdida, se realizaron dos análisis CFD considerando el cambio de ángulo de ataque y 

velocidad, incluyendo en el modelo, además de los estabilizadores, el ala, puesto que esta 

afecta el comportamiento del flujo en el vuelo y su efecto debe ser controlado por los 

estabilizadores. Las presiones obtenidas en ambos casos se muestran en la Figura 35 en 

donde observamos que el empenaje en estado crucero presenta mayores presiones y por ello 

la optimización topológica se realizó considerando este caso de carga. 

[paJ [paJ 

E 1.021E-+05 E 1.017E-+05 
1.020E-+05 1.016E-+05 

1.019E-+05 1.016E-+05 
~1.017E-+05 ~1.015E-+05 

I: 1.016E-+05 
1.015E-+05 

I: 1.015E-+05 
1.014E-+05 

( '''''''' ( '''''''' 1.013E-+05 1.013E-+05 

1.012E-+05 1.013E-+05 

1.011E-+05 1.012E-+05 

• • 
Max = 1.021E-+05 Max = 1.017E-+05 

Nodes 3253 
Min = 1.012E-+05 
Nodes 31871 

,~ 
x 

Figura 35. Distribución de presiones en estado crucero (izquierda) y de pérdida 

(derecha). 

Restricciones 

Se restringieron los dos grados de libertad de los nodos de las uniones de los perfiles con el 

larguero, tanto en el estabilizador como en las superficies de control. 

Figura 36. Restricciones de movimiento en costillas. 
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Materiales y propiedades 

Los materiales de diseño utilizados para esta optimización fueron los mismos que para las 

alas, es decir, madera balsa y MonoKote, así como se usaron las mismas propiedades: 

PSHELL con espesor de O.00635[m]. 

Resultados de optimización y ajuste de geometría 

En la Figura 37 y en la Figura 38 se muestra el espacio de diseño obtenido directamente 

del programa y el ajuste de disello final que se realizó para las costillas 1, 2 Y 4 en el 

estabilizador horizontal y L 3 Y 6 para el vertical. Al igual que para el ala, el ajuste 

geométrico se realizó respetando un espesor mínimo de 5 [rnrn] y manteniendo un espesor 

mayor en las zonas de concentración de esfuerzos . 

........... W 
---F3_.~ ____ ~ __ 

Figura 37. Ajuste geométrico del estabilizador horizontal. 

'ti 

Figura 38. Ajuste geométrico del estabilizador vertical. 

Análisis del nuevo espacio de diseño 

En el análisis final de esfuerws, se observó que, tanto para el estabili~a.dOI' vertica.l como 

para el horizontal, no se sobrepasó el esfuerzo de cedencia en ninguna de las zonas, teniendo 

corno máximo 269.18[kPa]. 
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Contour Plot 
Element Stresses (20 & 30)(>ünMises, Max) 
Global System 
Adva nc edAve rage 

E 
269.100E-+03 

239.276E-+03 

209.371 E-+03 

~ 179.466E-+03 

• 

149.562E-+03 

119.657E-+03 

89.753E-+03 

59.848E-+03 

29.943E-+03 

38714E..oJ 

Max = 269.100E-+03 
Grids 391754 
Min = 38.714E..oJ 
Grids 31168 

Figura 39. Análisis del espacio de diseño final para el elnpenaje. 

No obstante, para las deformaciones se presenta el mismo fenómeno que para el ala: el 

MonoKote es demasiado rígido en la simulación y por ende algunas pequeñas zonas del 

empenaje se ven afectadas llegando a una deformación del 0.64'/.':. Sin embargo, al igual que 

con el ala, el diseño no se modificó puesto que el MonoKote no presenta dicho 

comportamiento rígido durante las fases de vuelo. 

CUflluur Plul 

Element Strains (20 & 30Xvon Mises, Max) 
Global System 
Adv,nc,dAvo"9' 

E
6.::ffiE-D3 

5.659E-D3 
4.%IE-03 

~ 4.2l4E-03 

- 3.537E-03 
2.8JJE-03 

l
2.123E-03 

141G[-QJ 

7002E-04 

1.024E-C6 

• 
Max = 6.::ffiE-03 
Grids *1754 
MIO = 1.lJ.!4t:-Lb 
Grids 31168 

Figura 40. Deforrrlaciones en el ernpenaje. 

Respecto a los desplazamientos, en el empenaje el flujo es simétrico tanto para el 

estabili7,ador vertical corno para el hori7,ontaL por ende, no se presentan grandes 
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elesplazarnientos en la n1ayoría ele las costillas, sin embargo, para el estabili7,ador vertical se 

observa un desplazamiento de 1.ll:3[mm] en los perfiles centrales hacia el interior de la 

geonletría, esto puede deberse al flujo turbulento generado por el ala, 'j" que llega directanlerlte 

al ernpcnajc. 

Contour Plot 
Displ acement(Mag) 
A.n al ysissyst em 

E 
1.03JE-03 

9.157E-04 

8.012E-04 

~ 6.ffi7E-04 

L !~~~~:~~ 

• 

3.434 E-04 

2.289E-04 

1.145E-04 

OOOJE..oJ 

Max = 1.03JE-03 
Gri ds 338346 
Min = O. OOJE..oJ 
Gri ds 3207% 

Figura 41. Desplazarnientos [rn] en el ernpenaje. 

Para cste caso, la reducción de peso cn los perfiles representó el 55.5% del peso original, 

pa.sando de O.119[kg] a O.053[kg] y, aunado al peso de las barras y refuer7,os, el empcnaje 

finali7,ó con un pcso ele O.192[kg]. 

Figura 42. Ensarnhle final del ernpenaje. 
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xnp=xac+D

D=lh
Sh

Sw+Sh

xnp|CA=0.91[m] (
0.159[m]

1.095[m]-0.159[m]
) 

xnp|CA=0.115[m]



 

SM=
xnp-xcg

MAC



 



 

Figura 44. Diseño final del fuselaje. 

El tubo que se muestra en la figura tiene como propósito ensamblar con el empenaje y su 

largo se eligió de tal forma que se respete el brazo de momento para los estabilizadores. 

OPTIMIZACIÓN TOPOLÓGICA 

Este último paso en el diseño se realizó con el fin de disminuir peso al fuselaje y aumentar 

la capacidad de carga. La obtención de las fuerza.~ aplicadas en el modelo se explica en los 

apartados de Alas, Empenaje y Tren de atelTi~aje. 

PROCEDIMIENTO 

Creación del espacio de diseño 

El modelo sólido generado en CATIA para el ensamble con los demás sistema.~ se utilizó 

para definir el espacio de diseño en el análisis de elementos finitos, sin embargo, para 

simplificar el modelado, se obtuvo una superficie media a lo largo del espesor del fuselaje en 

HyperlVIesh 2017.2 y, considerando que el modelo es simétrico respecto al plano sagitaL sólo 

se mantuvo la mitad de la superficie. 
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Figura 45. Superficie Inedia de la Initad del fuselaje. 

Modelado de elementos finitos 

Mallado 

Al tener una superficie~ el mallado se hizo con elementos 2D cuadrados -ya que es lo 

recOlnedable para análisis estructurales- ~ respetando la gemnetría circular alrededor de los 

barrenos y, posteriorrnente~ se reflejó esa rnalla para obtener la geOlnetría cOlnpleta. 

·;;.; .. ·,.;;;,t .... "··;¡·~· . . ~~! .... :~."¡:! .. ~;~ .... 
:~~i::~:~g~:!~~·i 
:~!!" ·:=!.:::t:.:!:!: ': 

Figura 46. Malla del fuselaje. 

Ellnodclado de la .. ,,> conexiones con los otros cOlnponcntcs estructurales se realizaron lncdiante 

elernentos rígidos, rest.ringiendo los 6 grados de libertad. 
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Tipo de análisis 

Al igual que en los análisis anteriores, en los resultados no se esperan grandes deformaciones 

y las cargas son constantes, por lo que se realizó un an<ilisis lineal est<itico. 

Variables de diseño 

Las respuestas y objetivos establecidos para esta optimización fueron los mismos que para 

las optimizaciones de las alas y el empenaje, es decir, minimizar la conformidad ponderada 

(weighted complianc:e) para maximi~ar la rigide~, y limitar la fracción de volumen (volume 

fraction) a 0.25 para el nuevo espacio de diseño. 

Resultados de optimización y ajuste de geometría 

En est.a optimi7,ación se efect.uaron 52 iteraciones para obtener el espacio de diseño final. 

que, como se ha mencionado en aparados anteriores, debe ser ajustado a una geomet.ría 

manufacturable. Desde el resultado directo de la optimización podemos observar que los 

elementos que se encuentran adyacentes a la unión con el tren principal son los que presentan 

mayor espesor de toda la estructura y esto se debe a que es la zona crítica de diseño, es decir, 

donde se tienen los mayores esfuerzos. 

Figura 50. Ajuste geométrico del fuselaje optimizado: Vista lateral (izquierda) y Vista 

isométrica (derecha). 

Análisis del nuevo espacio de diseño 

Al reanali7,ar el modelo con ajuste de geometría, observamos que los element.os que sufren 

mayores esfuerzos son aquellos que conect.an al fuselaje con los elementos rígidos que simulan 

la unión con el tren principal y, sólo en algunos de los nodos se sobrepasa el esfuerzo de 

cedencia del material. .\Jo obst.ante, se decidió mantener el espesor elegido para la estructura 

ya que la unión entre el fuselaje y las llantas es idealizada por no permitir deformación en 
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ellos, además de que en la sinmlación dinámica no se consideró la absorción de energía por 

parte de las llantas al ser modelach1.s como sólidos rígidos. 

Contour P lot 
Element Stresses (20 & 30)(von Mis es, Max) 
Glo bal S yst em 
Advanc ed Ave rag e 

E 
2.794E -+03 

2.760 E-+03 

2.415E-+03 

- 2.070 E-+03 

- 1.726E-+03 

- 1.381 E-+03 

E 
1.0::6E-+03 

6.914E..o7 

3.467E..o7 

1.933E..05 

• 
Max = 2.794E -+03 
Gri ds 93557 
Min = 1.933E..05 
Gri ds éfj212 

Figura 51. Zona crítica de esfuerzos en el diseño del fuselaje. 

Contour Plot 
Element Stresses (20 & 30)(von Mis es, Max) 
Glo ba l System 
Advanc ed Average 

E 
291.010E;ffi 

27600JE;ffi 

241.624E;ffi 

- 207.247E;ffi 

L 
172.871E;ffi 

138.494E;ffi 

l
I04.118E;ffi 

69.741 E;ffi 

35.::65E;ffi 

em072E..o3 

• 
Max = 291.010E;ffi 
Gri ds 19BJ 
Min = >B3.0l2E..m 
Gri ds 113135 

Figura 52. Esfuerzos [Pal en el fuselaje. 

En lo que respecta a la.s deformaciones, la zona mis crítica corresponde de llueva cuenta a 

la unión con el tren principal, presentando una deformación máxima del 0.27%:., lo cual es 

aceptable considerando que la deformación máxima en el rango elástico es de 0.4%. 

En cuestión de desplazamiento, la parte central de la. tapa de carga y descarga es la que 

mayor desplazamiento presenta, siendo este de 1.38 [rmn]: pese a ser el valor m{n::irno en el 

sistema, no afecta la funcionalidad del mismo. 
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COntour P lot 

Element Straltls (20 & 3O)(\<onMises. Max) 
Analy Sl s sy s!em 

(

V.t5E-OJ 

2 44 1E-OO 
2137E-OO 

- 1.633E-oo 
- 1529E-OJ 

• 

1225E-OJ 

92Q)E.a. 
6.165E.a. 
3.124E.a. 
6.267E.Qi 

localMn= 2 745E-OJ 
2D7!"()10 

local Min = " "0:'7,' 
2D 125314 

Cantan Plot 
Oisplacement(Nag) 
Global System 

E 1:112E·3 
1 23)E.3 

1079E·3 
- 9211:lOE~ 

• 

77S.aJE-6 

624.15IE-6 
472.666E-6 

32116IE-6 
16:l696E-6 
la21! E-6 

M~. - , J82E :o 
Grids 957EI6 
M,n= 16.211E-6 
Gnds 19297 

Figura 5::1. D eformaciones eu el fuselaje final. 

F igura 54 . Desplazamient.os [m ) e n el fuselaj e. 

Rcr"wnt" a la d i
H
lIlill llei611 d" P"HO, gnu,i,., a l pn x;e"" d" opt illlizac:iÓII He logn uülI r<:dll<:Í r 

los 2.77[kg] in ieialcs ¡.¡ 1.377fkg1, ( !S rleei r: 50.29% dd peso illicial . 
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∑Fz=0⇒FTF+FTP-W=0

∑MCG=0⇒FTFDTF+FTP𝐷TP=0

0.22[kg]+FTP-4.47[kg]=0 

FTP=4.47[kg]-0.22[kg] 

FTP=4.25[kg] 

0.22[kg]∙0.26[m]+4.25[kg]∙DTP=0 

DTP=
-0.22[kg]∙0.26[m]

4.25[kg]
 

DTP=-0.0137[m]

DTF=0.20[m] 

DTP=0.069[m] 

FTF=5.40[kg] 

FTP=16.07[kg]



 

 

 

 

 



 

tanϕot=
Yot
Hcg

Yot=Hcg tanϕot 

Yot=0.168[m] tan(25°) 

Yot=0.078[m]



 

μ  ν ρ[ ] 



 

Fcontacto = Frigidez + Famortiguamiento 

  

Impacto = {
max(K(−z)e − STEP(z,−d, c, 0,0) ∗ ż, 0), z < 0

0, z ≥ 0

𝒛̇



 

para hule contra pavirnento seco, siendo estos de 1 para la fricción estática y 0.8 para la, 

fricción dinámica (Serway & Jewett, 2012). 

Con los datos proporcionados la fuerza normal actuante en el tren frontal resultó de 1440[1\1 

y la de fricción resultó de 1229[N], mientras que para el tren principal la fuerza normal y la 

de fricción fueron de 1735[:\11 y 818[:\1], respectivamente. 

OPTIMIZACIÓN TOPOLÓGICA 

Para este sistcrna se realizaron optirnizaciones para arnbos trenes de aterrizaje~ por lo que se 

desarrolló 11n apartado para cada cmnponente a optirniLjar. 

PROCEDIMIENTO 

Tren frontal 

Creación del espacio de diseño 

Con el progralna CATIA se rnodeló un espacio de diseüo robusto para poder obtener el rnejor 

resultado en la optirniLjación topológica y con una inclinación de 49.52° de lnanera que la 

fuerza actuante en el tren se ejerciera axialnlente. 

Figura 60. Modelado CAD del tren frontal. 

Modelado de elementos finitos 

El modelo realizado en CATIA se exportó a la paquetería HyperMesh 2017.2 para configurar 

el lnodclo de elelIlCntos finitos y se dividió respecto a sus planos ele sirnetrÍa para facilitar el 

pre-procesanliento. 
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Mallado 

Considerando que el análisis era estructural, los componentes se mallaron con elementos hexa 

de primer orden, y, para obtener la malla completa, los elementos se reflejaron respecto a 

sus planos de simetría. 

Figura 61. Fracción de malla 3D (izquierda) y malla completa (derecha). 

Las uniones con la llanta se modelaron como elementos rígidos permitiendo el giro alrededor 

del eje de la llanta, y el tornillo se simuló con otro elemento rígido que unía el nodo central 

de los anteriores. 

Figura 62. Uniones con la llanta (rojo). 
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Espacios de d'íscrlo 

En el tren frontal) el espado de no diseño se confonnó por la barra superior que U11e con el 

fuselaje y los clcrncntos adyacentes a la unión con la llanta~ rnicntra,,') que el espacio de diseño 

fue definido por los elementos restantes que forman la estructura del tren, 

Figura 63. Espacio de diseño (dorado) y espacio de no diseño (azul). 

CCL'rgas y n:8tn:cc'Íon,(;s 

Las carga.s obtenida.s en :"JotionSolve en la sirnlllación de irnpado se utilizaron para el análisis 

requerido en la optüni7,ación topológica. Corno la carga considerada es la rnáxirna en el 

proceso de aterrizaje, se consideró constante para realizar un análisis lineal estático en el 

modelo, 

" FORCE · 189J.5 

Figura 64. Carga lnáxinla de irnpacto. 
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Es importante mencionar qne, debido a que la estructura del tren frontal tiene puntos de 

conh,:to con 12'1 f'jf' (]lle une con la llanta, la fllerzi1 obtf'nid(¡, en .\lotionSolve Sf' divklió f'n 

dos y ~e aplicó 11. ca.dn, nodo centrn.l do los domento~ rígklo~, como ~e l1.l1lest.rn en la. Figura 

65. 

Figura 65. Restricciones de nlovinliento en una costilla alar. 

Como reiOt.l'in:ión se fijó el ntÍembro de unión con el fu~laje, es decir. se restringieron los :1 

grados de libertad para cada lUlO de los nodoiO. 

AlaJeriales y propiedades 

El rwlteriallltilizado para eiOta optimización fllf', como para el fusel"je, Almuinio 60GI-TG 

cuyns propieda,dos se regi~tra.n en la Tabla 15 y lns pmpioda,dcs utiliza.dns fuoron dd tipo 

PSOLTD que corresponde a un c1ernenl,O 3D. 

Tipo de (J.ndli.~is 

Corno se mencionó en la sección Cargas y resl,ricciones, la ca.rga máxima generada en el 

irnp(j{:to se consideró como conslarne para lX)eler reali/,[l,r un análisis lineal csUi.tico, de 

ma.nern que no se espcrnn dd"ol'nlDclones plftsl,icDS en el l,ren de alerriznje. nscgunwdo a.sí 

que el si:sl,erna se compOI'l,ará adecuadamenle en cualquier punto ele su runcionamienl,O. 
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Variables de diseño 

Al igual que en los apartados anteriores, se buscó minimizar la conformidad ponderada para 

maximizar la rigidez del sistema y se especificó un límite superior de la fracción de volumen 

en 0.25. 

Resultados de optimización y ajuste de geometría 

Al ser un modelo pequeño, se requirieron 16 iteraciones para que las restricciones de 

optimización convergieran. El modelo con reducción del 75% de densidades y el ajuste 

geométrico se muestran en las figuras siguientes. 

Figura 66. Vista frontal del espacio de diseño. 

Figura 67. Vista lateral del tren frontal. 
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Figura 68. Vista isométrica del espacio de diseño final. 

A nálisis del nuevo espacio de diseño 

En el análisis del diseño final se utilizó una malla de elementos tetraédricos de 2° orden 

debido a que la geometría aumentó en complejidad al tener muchas curvas, y una malla de 

elementos hexaédricos habría sido complicada de obtener. 

Corno resultados, observarnos que el esfuerzo de cedencia del Aluminio 6061-T6 no se 

sobrepasa, teniendo en la zona más crítica un valor cercano a los 74 [lVIPa]. 

ConlourPlot 
Element Stresses (20 & 3D)(vonMises) 
Global Syslem 
Ad>ancedA'oerage 

E 
74JJ7SE-+C6 
65848E.¡(l¡ 

57.617E..oo 

• 

24.693E-+C6 
16.462E-+C6 
8.231E-tOO 
O,OCOE+OO 

Max" 74.079E.¡(6 
GridsD74 
MIn" O,I))JE-+OO 
Gnds 10944 

Figura 69. Esfuerzos[Pa 1 en el diseño final del tren frontal. 

Del mismo modo se comportan las deformaciones, manteniéndose dentro del rango elástico 

con un valor má:xirllo de 0.095% en la zona de unión con el fuselaje. 
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Contour Plot 
Element Strains (2D & 3D)(vonMises) 
Global System 
Advanced Average 

E 
953.3J9E-6 

847.3ffiE-6 

741.463E-6 

- 635.540E-6 

- 529.616E-6 

L 423.693E-6 

317.770E-6 

211.847E-6 

105.923E-6 

OCOJE..oJ 

• 
Max = 953.3J9E-6 
Grids ::0374 
Min - O.COJE..oJ 
Grids 10944 

Figura 70. Deformaciones en el tren frontal. 

Por otra parte, observamos que la zona. con ma~yor despla.zamiento es la unión con las llantas, 

y es de esperarse puesto que ahí es donde se recibe la carga de impacto~ no obstante, el valor 

de desplazanüento es minúsculo teniendo corno valor máximo U.U23[rnm]. 

Contour Plot 
Dsplacement(Mag) 
""'alysis system 

E 
22.6ffiE-6 

2O.166E-6 

17.645E-6 

- 15.124E-6 

- 12.604E-6 

- 10003E-6 

E 
7.562E-6 

5.041E-6 

2.521 E-6 

O.COJE..oJ 

• 
~ax = 22.6ffiE-6 
Grids 12058 
~in = O.COJE..oJ 
Grids 3874 

Figura 71. DesplazaInientos[m] del tren frontal escalados 100x. 
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En lo que concierne a la reducción de peso, en este componente fue del 72% pasando dc 

0.47 [kg] a 0.131 [kg], y su ensamble se muestra en la Figura 72. 

Figura 72. Ensamble final del tren frontal. 

Tren principal 

Creación del espacio de diseño 

Al igual que con el tren frontal, se modeló un espacio de diseño robusto para el tren principal 

utilizando el programa CA TIA corno se muestra en la Figura 73. 

Figura 73. Modelado CAD del tren principal. 
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Modelado de elementos finitos 

El rnodclo sólido se irnportó en la paquetería HYIX)rI'v!csh 2017.2 y para facilitar el proceso 

de pre-procesamiento, se obtuvo una superficie media y se dividió respecto a sus planos de 

simetría para realizar el mallado. 

Mallado 

Considerando que el análisis era estructural) los cmnponentes se rnallaron con elernentos 

cuadráticos de primer orden, y, para obtener la malla completa, los elementos se reflejaron 

respecto a sns planos de sirnetrÍa. 

Figura 74. Malla de hexas en el tren principal. 

Las unIOnes con las llantas y el fuselaje se rnodcIaron con clcrncntos rígidos donde los 

elementos que unen con las llantas permiten el giro alrededor de Y, mientras que los del 

fuselaje perrniten el giro en Z. 

Figura 75. Uniones con la llanta (azul) y uniones con el fuselaje (verde). 
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Espacios de diseño 

Para este modelo el espacio de no diseño se constituyó por los elementos alrededor de las 

uniones como se muestra en la Figura 76 y el resto de los elementos conformaron el espacio 

de diseño. 

Figura 76. Espacio de diseño (amarillo) y espacio de no diseño (verde). 

Cargas y 7'f;stT"/;cciones 

Al igual que para el tren frontal, la carga máxima en el impacto se consideró como constante 

para realizar un análisis lineal estático en el modelo y se aplicó en el nodo central de los 

elementos rígidos que simulan la unión con las llantas. Por otra parte, el nodo de los 

elementos rígidos que simulan la unión con el fuselaje se restringió en los sus grados de 

libertad. 

Figura 77. Cargas y restricciones en el modelo del tren principal. 
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Material~8 y pf'()p'i~dad~8 

El material utilizado para esta optimización también fue el Aluminio 6061-T6 cuyas 

propiedades se registraron en la Tabla 15, mientras que las propiedades utilizadas fueron 

de:! tipo PSHELL que corresponde a un e:!emento 2D. 

Tipo de análisis 

Repitiendo el proceso del tren frontal, la máxima carga de impacto no debe deformar 

plásticamente el material, por lo que se realizó un análisis lineal estático en el cual, si no se 

sobrepasa el esfuerzo de cedencia, se asegura el buen comportamiento del tren. 

Variables de diseño 

Al igual que en los apartados anteriores , se buscó minimizar la conformidad ponderada para 

maximizar la rigidez del sistema y se especificó un límite superior de la fracción de volumen 

cn 0.25, no obstante, para este componente también se agregó una restricción de esfuerzo, 

teniendo este como límite máximo 250[IVIPa] que es 9.4% menor que el esfuerzo de ccdencia 

de:! material. 

Resultados de optimización y ajuste de geometría 

A comparación del modelo anterior, el tren principal contenía muchos elementos y el tiempo 

de cómputo fue mayor que en los otros modelos. El modelo con reducción del 75% de 

densidades y el ajuste geométrico se muestran en las figuras siguientes. 

o 
Figura 78. Vista superior del tren principal. 
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Figura 79. Vista lateral del diseño final del tren principal. 

Figura 80. Vista isométrica del tren principal. 

A nálisis del nuevo espacio de diseño 

Para este modelo, el re-análisis también se realizó con una malla de tetraedros de segundo 

orden por la complejidad de la geometría y para poder capturar toda la información adecuada 

en el análisis estructural. 

Al reanalizar el espacio de diseño final, observamos que la zona de unión con el fuselaje es 

la más afectada, mostrando algunos elementos que sobrepasan el esfuerzo de cedencia de 

material, sin embargo, es importante enfatizar, al igual que con el fuselaje, que las uniones 

perfectamente rígidas no existen en la vida real y, por ende, la disipación de energía que se 

presenta en un modelo real no se ve simulada en este análisis. Además, en la simulación 

dinámica de multi-cuerpos (YIBD), no se consideró la absorción de energía por parte de las 

llantas al ser modeladas como sólidos rígidos. 

En la Figura 82 podemos observar que la :mna crítica corresponde a la primera fila de 

elementos circundantes a los rígidos de unión con el fuselaje, y gradualmente este esfuerw 

se disminuye en la siguiente fila de elementos hasta encontrarse por debajo del esfuerzo de 

ceclencia. 
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Contour Plo! 
El ement Stress " s (2D & 3D)(vonMises) 
Global Syst em 
Adva nc ed Ave rage 

E 
501.41 0E-+ffi 

276 COJE -+ffi 

241.504E-+ffi 
~ 207 0C19E -+ffi 

- 172.513E-+ffi 

• 

138.018E-+ffi 

103.522E-+ffi 

69.027E-+ffi 

34.531 E-+ffi 

35.434E -+03 

Max = t.Ul. 41Ut: -+Ui 
Grids 1957éfj 
Min = 35.434E -+03 
Grids 182847 

Figura 81. Análisis de esfuerzos[Pa] en el espacio de diseño final. 

~on:o .x PI, 
=M '~'" %"',, ' ::'_ & 3D)i"'" " ,) 
l ~h . ~f " ~TI 

,~¡¡"'no,d Ñ",v 

[ 

5OUIC E<06 
?7r;rrrra 

;'üóCE E<06 

- JIl'?IF F .rJi 

• 

n R H' F.rJi 
W¡.U44~ ""; 

m R~"F +-R 
JC .lb~'I= ~_b 

Rl1 n?7 F .rl:1 

\1ox- 'j,r ' l l1= "-b 
]ri J< '1%:'"" 
\1n=S:' I.027 E-003 
1 ,; t- 1RR!11 

Figura 82. Zona crítica en el diseño final del tren principal. 

Para las dcfonnacioncs se presentó el mismo fenómeno, con algunos de los elementos 

alrededor de la~ uniones con el fuselaje fuera del límite elá.<::;tico, pero, como se mencionó 

anteriormente, el elemento tiene uno o dm; de ~m; nodo~ ~m libertad de movimiento. por 

ende 1m; demú,,<; nodo¡.; tenderán a elonga.r¡.;e mú,,"i, reflejándose en un ma.yor deformación. 
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Coriour P lo! 
Element Strains (2D & 3D)(vonMises) 
Globa l System 
Adv. nc ed Ave rage 

l
-6.453E-3 

HffiE-3 

3.505E-3 

- 30C15E-3 

F 
2.504E-3 

2003E-3 

l
1.503 E 3 

1.ClJ2E-3 

501.149E-6 

455.99JE-9 

• 
Ma, = 6.453E-3 
Gri ds 1957éfj 
Min = 455.99JE-9 
Gri ds 182847 

Figura 83. DeforIuaciones en el tren principal. 

Observauclo lOR reFmltadoR de despla,zalnientos, qnAd:=.¡ Huís claro el por qné se tuvieron los 

resultados anteriores de deforInadón y esfuerz.o. La zona con mayor desplaz.¡uniento es la 

unión con las llanta,s (lluevanlente debido a que en esa hona actúa la, carga de impacto), sin 

clubargo, la unión con el fllsclajc impide que los nodos a Sil alrededor se desplacen durante 

la flexión del cOlnponente, convirtiéndose así en un concentrador ele esfuer/los. El 

desplazamiento rnáximo en el tren principal es cercano a los O.4[nun], y se puede observar 

en la Figura 84. 

CrnDlX Plo! 
Disp la cem,nl(Mao;¡) 
Ana l¡ oi o o)'Olcm 

E 
396.870E-E 
352.7HE-E 

:o3.67'E E 
- 26B ElJ E-E 
- 220..jStE-E 

¡- ·76.3B'E_E 

E 
·32.BJE-E 
6B 193::-3 

~~ 09700_3 

O.COJE..m 

• 
~M x = 3S6.870E-6 
GrOJ ' :0 112: 
~~i" - ü.COO E..m 
GrOJs :0026 

Figura 84. DesplazaInientos[rn] en el tren principal escalados 50x. 



 

Una forma de solucionar e! problema anterior sería unir la junta Tren Principal-Llanta al 

fuselaje, de manera que se impida la flexión del componente y se disminuyan los esfuerzos y 

deformaciones. 

En cuanto a la reducción de peso, el tren principal inició con una masa de O.972[kg] y, 

posfcrior al proceso de optimización, esta fue de O.235[kg], lo cual representa e! 75.82% de! 

valor inicial. 

Figura 85. Ensamble final del tren principal. 
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CAPÍTULO 4 
DISCUSIÓN DE RESULTADOS 

SISTEMAS 

En un inicio las alas fueron diseñadas con la configuración de ala alta, sin embargo, cuando 

se realizó el análisis de CFD general, es decir, incluyendo a todos los componentes, se apreció 

una caída de sustentación del 58%, pasando de 202.43[N] a 85[N] esto porque el fuselaje 

cubría la superficie inferior central de las alas que es donde se genera la mayor presión y 

sustentación. 

Una manera de solucionar lo anterior era mover las alas a lo largo de la envergadura de 

manera que el fuselaje no afectara su comportamiento, pero esta solución implicaba que el 

largo de las alas aumentaría el ancho del fuselaje y las dimensiones de reglamento serían 

excedidas. 

Figura 86. Alas desplazadas. 

Otra solución era cambiar la configuración de ala alta a ala parasol, para así tener la 

superficie inferior de las alas en contacto con el fluido y generar la sustentación necesaria 

para cargar el peso de diseño. Esta alternativa de diseño fue la elegida porque no interfería 

con las reglas establecidas para la competencia. 
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Figura 87. Vista frontal del ala con configuración parasol. 

Figura 88. Vista lateral del ala en configuración parasol. 

En lo que al empenaje se refiere, aunque se logró el diseño adecuado de superficies 

estabili,mdoras, en la mayoría del vuelo en modo crucero se genera una sustentación negativa, 

por lo que ajustar el ensamble de manera que se pueda aportar sustentación y así tener 

mayor capacidad de carga, sería un punto importante y útil para futuros diseños. 

Figura 89. Ernpenaje con inclinación ligera para aurnentar la sustentación. 

86 



 

Respecto al fuselaje, se hicieron ajustes al diseño principal en la zona de unión con el tren 

frontal. Inicialmente se pensó que el tren se ensamblara verticalmente, sin embargo, cuando 

se realizó el análisis por elementos finitos en este componente para conocer los esfuerzos y 

deformaciones que sufría, se observó que no soportaba la flexión producida por la fuerza de 

fricción, por lo que se decidió posicionar el tren de manera que la fuerza normal y de fricción, 

en conjunto, actuaran axialmente en el componente, implicando un ligero ajuste en la 

superficie de unión del fuselaje. 

Figura 90. Fuselaje original (izquierda) y ajuste para ensamble con el tren (derecha). 

Un punto importante en el diseño del tren fue elegir el material adecuado para que lograra 

resistir las cargas transmitidas por los otros componentes. En la primera iteración del diseño 

se eligió madera balsa por su baja densidad, sin embargo, su esfuerzo de cedencia es de 25 

[MPa]' y las solicitaciones en el componente eran de aproximadamente 2.50 [MPa]' por lo que 

se tuvo que cambiar el material por uno con mayor esfuer~o de cedencia, corno el Berilio o 

el Aluminio. Aunque el Berilio tiene una densidad menor -comparada con la del Aluminio-, 

su costo es elevado debido a su escasez, es por ello que se optó por un material de menor 

costo y más fácil adquisición como el Aluminio 6061-T6. 

El último sistema en diseñar fue el tren de aterrizaje en el cual el mayor reto que se presentó 

fue establecer las cargas de impacto al momento de aterri~ar. Como fue mencionado en 

apartados anteriores, la manera en que se determinaron estas cargas fue mediante contactos 

en un análisis de dinámica de multi-cuerpos (MDD), los cuales se definen mediante la rigidez 

y el coeficiente de amortiguamiento. Aunque el valor de amortiguamiento depende de los 

materiales en contacto, en la documentación de MotionSolve se recomienda que este 

coeficiente sea de! 0.1% all % de la rigidez, sin embargo, la información de ambos parámetros 

es escasa y se hicieron diversas iteraciones hasta obtener e! comportamiento esperado en e! 

sistema. En algunas de estas iteraciones se presentaban fenómenos que no se tienen en la 

vida real, como rebote del avión, volcadura del mismo o cargas mayores a los 5000[N] en el 

momento de aterrizar. 
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Figura 92. Proceso de manufactura aditiva (T\VI, 2017). 

En el ra"o ele 1,,8 "boJ" y el empen".je, ;..p podríl1 Tel11izI1T llll pn~eso ele cort.e ron lil.~er par" la¡.: 

eo~tillal> de lo~ llliI>IllO~, ~in crnba:rgo, dio illlplieaI'Ía un ajul>tc ell la. ¡xJsieión de lo~ la.rgllCl'ü~ 

puest.o que no se podría wner la inc:linac:ióll en la (jne se enC1H'ntra eu el diseüo actnal y con 

dIo se mod.ificaríl1 d wsnlwdo (k la. optimi78.Ción topológir8. 

La ~deceióll de IIlétteIÍalctl r el mcxlü de cU:;l\.rnbk ':l(~ rcali,mría de la misma forllla, excepto 

(jne pa.:ra el ala (collsidenmdo que ;;e cambió la configuración de ala alta a ala parasol), se 

tendría qIJe i~ííildit· la e~Lt"IJcI.llrel de ensilIllhle con el rllselaje, no ohsl,anl,e, e"I,R esll'lIcl.llm no 

"'" di"",nó puesto que pertenece al di"",no de rabl'icación y CiUNla. ruera ele los a.lcances de esta 

tc:::is. 

En cIJant.o el los 1't~"IJlI.a.dos de b opl,imi/,il.citm l.opológicCi. ];~~ zona" dorHle ~e I,ienen 

concenl,t';l.dol'ffi de ffirl.let'/o. como las uniones, rueron las que mayor densidad de elernerl!.os 

nmut.llvicron, lIlkntl'a~ quc. en la;; ZOlms de esfuerzo.; baje*,. la dellsidad de demento,..; era 

priÍ.Cf,iramente nula. Por b parte de nxllledón rl.c peso. este rl.isminnyó ha.~w un [¡U.779(, rl.d 

peso original, teniendo un peso tol,(\1 con compotlenles de 4.37[kg:. Tomando en cuenl,(\ que 

la sustcutación fue de 20.6·1[kg:, la capacidad de carga de c~tc di~diü el> de 16.27[kg]. c~ decir. 

(),44[kg]IWis dd rdcrcntc dc ]¡;¡ .. ~ Cort1¡wtcncia¡.; arlf,criorcs. 

H('Sf)(.'do a 1'1I1.:ilidad dc Lr,ul:::r>ül'le, cn la prÜlll'l'a ilcmcióu dd di:;elio. el f-lrillcipal 

im:onvcnieuk con l'dacióll a c~te teIlla era que el fu~dajc y el clllpcllajc e~talJml uuido,,'"! con 

pegamenros y Sll tra¡.:larlo eHl complejo por el gra.n volllmell qlle oCllp"ban a.mhos sistf'm, .. " 

ens,<.mbladü,;. Sin embargo. en eSla il,eración el empenaje se puecle clesensamblar al 
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