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Resumen

Este estudio presenta el disefio y analisis de un ala flexible con capacidad de cambiar su geometria,
pensada para ser impresa en 3D. El proyecto, basado en un perfil NACA 2412 y un mecanismo tipo
fishBAC inspirado en las espinas de peces, busca reemplazar flaps tradicionales con una superficie
mas prolija, reduciendo el arrastre y mejorando la eficiencia aerodinamica. Las simulaciones CFD y
de movimiento muestran su viabilidad técnica para aplicaciones en aeronaves pequefias y su potencial
para optimizar peso, complejidad mecénica y consumo energético.

Palabras clave: ala flexible, impresion 3D, eficiencia aerodinamica, morphing wing,
fishBAC.



Abstract

This study presents the design and analysis of a flexible wing with the ability to change its geometry,
designed to be 3D printed. The project, based on a NACA 2412 profile and a fishBAC-type
mechanism inspired by fish bones, seeks to replace traditional flaps with a cleaner surface, reducing
drag and improving aerodynamic efficiency. The CFD and motion simulations show the technical
feasibility for applications in small aircraft and its potential to optimize weight, mechanical
complexity and energy consumption.

Keywords: flexible wing, 3D printing, aerodynamic efficiency, morphing wing, fishBAC.
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CAPITULO 1: Acercamiento a las alas con cambio de forma

1.1 Contexto

Dentro de las aeronaves, una de las partes esenciales para su poder volar corresponden a las alas,
componentes con un disefio capaz de distribuir el flujo de aire de manera distinta para asi lograr la
fuerza necesaria para el vuelo de la aeronave, siendo esta su principal caracteristica, también se tiene
su resistencia y flexibilidad las cuales resultan relevantes frente a las distintas fuerzas aerodinamicas
presentes durante el trayecto a realizar.

El primer avion desarrollado por los hermanos Wright, constaba con alas hechas de tela y madera, que
mediante cables podrian torcerse de distintas maneras para dar control y una mayor sustentacion a el
avion, este sistema se conoce como “wing warping”, sin embargo, con el pasar de los afios Gleen
Curtis, un ingeniero estadounidense fabrico alas con partes moviles en sus bordes para generar mayor
sustentacion y control, dando paso a los flaps[1].

En la actualidad, todos los aviones cuentan con un sistema de control de vuelo y componentes de
hipersustentacion maviles, tales como los “spoilers”, elementos situados en al borde de fuga del
aeronave, responsables del control de la direccion del avidn, por otro lado se tienen los “slats”,
elementos presentes en el borde de ataque los cuales cambian momentaneamente la geometria del ala
para dar mayor sustentacion de manera momenténea, otro componente con este proposito corresponde
a los “flaps” que fueron mencionados en el parrafo anterior, éstas piezas corresponden a una
extension del ala en su borde de fuga, ademés cuentan con la capacidad de cambiar la inclinacién,
cambiando ademés de la longitud de la cuerda del ala, la geometria del perfil, dando mayor
sustentacion para los momentos criticos.

Como se describi6 en el parrafo anterior, las alas cuentan con partes moviles las cuales ayudan a lograr
el vuelo de manera satisfactoria, sin embargo, desde hace algunos afios se ha vuelto a la idea de
original de los hermanos Wright, utilizar alas las cuales en si mismas sean flexibles, capaces de
deformarse respecto a su forma original en momentos especificos, para prescindir de los elementos
moviles descritos anteriormente. Esto, sumado a las nuevas tecnologias en materiales, tales como
materiales compuestos, el mejor aprovechamiento de los polimeros, la impresion 3D, abren paso a la
capacidad de formar alas flexibles y resistentes de manera mas automatizada.



1.2 Objetivos

1.2.1 Objetivo general

o Disefiar un prototipo de ala flexible que sea capaz de cambiar su geometria.

1.2.2 Objetivos especificos

¢ Disefiar ala con capacidad de cambio de forma que sea capaz de fabricarse mediante impresion
3D.

e Simular la flexién del ala con elementos finitos.

e Caracterizar aerodinamicamente el ala disefiada mediante el uso de softwares con analisis
CFD.

1.3 Consideraciones de disefio

Respecto a las restricciones de disefio, se tiene que el ala sea capaz de imprimirse en 3D mediante el
proceso FDM, para esto se tienen materiales tales como nylon, PLA, TPU, entre otros, siendo estos
ultimos 2 los més faciles de trabajar para estos casos.

El ala estd pensada para el tunel de viento del laboratorio de termofluidos de la Universidad de
Concepcion, teniendo como envergadura maxima 150mm y 200mm de cuerda, estos valores pueden
variar a lo largo del trabajo ya que se realizara todo de manera computacional.



1.4 Metodologia

Se realiz6 una revision bibliografica profunda de la literatura actual sobre las alas con capacidad de
cambio de forma, considerando sus materiales y mecanismos de funcionamiento, ademas de los
perfiles a utilizar, de tal forma de generar una base de datos para desarrollar el problema, respecto a
los perfiles se opto por el perfil NACA 2412 debido a su versatilidad y amplio uso en el ambito
aeronautico, también se tuvieron como opciones perfiles como el NACA 23012 y el 0015, mientras
que para los materiales se tomo la opcion de TPU para las zonas flexibles y PLA para las piezas
rigidas.

Con la base de datos ya desarrollada se procede a la se procede con la simulacion de elementos finitos
(FEM), donde se evaltan los esfuerzos tanto de la estructura interna como de las pieles en el ala para
sus distintos grados de flexion, mostrando el comportamiento del ala durante su funcionamiento, luego
se procede con la simulacién CFD, donde se analiza aerodinamicamente el ala mostrando una mejoria
respecto a las alas convencionales.



CAPITULO 2: Marco Teérico

2.1 Funcionamiento de un ala.

Dentro de los componentes mas importantes de una aeronave, corresponde a las alas, éstas son las
encargadas de generar la sustentacion, fuerza vertical que produce el vuelo. Estas estructuras tienen
geometrias predefinidas para poder lograr su cometido, donde juega su rol la envergadura alar
(distancia entre una punta del ala y la otra), el angulo de ataque, y el perfil alar, siendo este Gltimo el
mas relevante debido a sus condiciones aerodinamicas [2], en la Figura 1 se muestran las medidas que
definen la geometria del perfil.

Figura 1. Partes de un perfil alar.

En la imagen se puede ver la cuerda (A), que corresponde a la distancia en el eje horizontal entre el
borde de ataque (B) y el borde de fuga (C), el espesor maximo (D) correspondiente a la distancia
maxima entre la superficie superior y la inferior, y la curvatura media (E), y el lugar de curvatura
maxima (F) todos estos elementos dan nombre al ala en la nomenclatura NACA la cual se divide en
4, 5y 6 digitos, siendo la primera la méas utilizada , tomemos por ejemplo el perfil NACA 2415, su
primer digito indica que tiene una curvatura del 2%, el nimero 4 hace referencia al porcentaje de
cuerda en donde se encuentra dicha curvatura, en este caso al 40%, mientras el namero 15 del final
define el espesor maximo, en este caso 15% de la cuerda[2].

Con los componentes que describen la geometria del perfil ya definidos, se debe explicar el
funcionamiento del perfil para generar la sustentacion, el aire al chocar con el perfil alar se produce
un punto de remanso donde la presién es maxima, desde este punto el flujo se divide en 2 para pasar
sobre y debajo del perfil, la geometria descrita por el perfil, produce una aceleracion del flujo en la
parte superior respecto a la inferior, que segun la ecuacion de continuidad genera una sub presién en
la cara superior y una sobre presion en la inferior, logrando asi una fuerza vertical llamada sustentacidn
[2]. Adicionalmente hay otro factor que influye en la sustentacion llamado angulo de ataque, el cual
corresponde a la inclinacion de la direccidn del viento respecto a la cuerda alar, lo cual tiene una gran
influencia en la produccion de dicha fuerza. En la Figura 2 se muestra la distribucion de presion a
través de un perfil NACA 2412 a un angulo de ataque de 8°.
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Figura 2. Distribucion de presion en un NACA 2412 con un angulo de ataque de 8°.[3]

Tanto el espesor como la curvatura son elementos cruciales al momento de generar la sustentacion,
variaciones de estos parametros resultan en una mayor velocidad del flujo superior y un menor
desprendimiento de la capa limite, sin embargo, incrementa también el arrastre, por lo tanto se debe
intentar optimizar estos puntos para que el aeronave tenga un buen desempefio durante el vuelo en
promedio, en particular en el crucero ya que es la fase de vuelo méas extensa, sin embargo al optimizar
esta parte, el perfil resulta menos eficiente para despegue y aterrizaje que son las fases criticas del
vuelo.

2.2 Elementos de hiper sustentacion.

Como se menciono en el punto anterior, las alas se centran en el momento mas extenso del vuelo, la
fase de crucero, donde el vuelo es recto y nivelado, con velocidad constante, por lo tanto son alas que
intentan disminuir el arrastre con una sustentacion moderada, sin embargo el vuelo tiene 2 momentos
criticos principales, el despegue y el aterrizaje, momentos donde se necesita una gran sustentacion a
una velocidad relativamente baja, aqui entran los componentes de hiper sustentacion, elementos que
cambian momentaneamente la geometria del ala para incrementar ain mas el paso del aire sobre el
ala, sacrificando un poco el arrastre producido por el aeronave.

Los elementos de hipersustentacion son principalmente 2, los slats, ubicados en el borde de ataque
cambian la forma en que el aire choca con el perfil en primera instancia, privilegiando el flujo sobre
el ala, ademas de aumentar la superficie alar dependiendo del tipo de slat. Por otro lado, se tiene los
flaps, elementos ubicados en la parte final del ala, capaces de deflectarse, aumentando la curvatura
efectiva del ala, que termina en un menor desprendimiento de la capa limite [4]. Dentro de los flaps,
se tienen distintos tipos, con algunas diferencias de rendimiento, en la Figura 3 se puede observar los
distintos tipos de flaps.
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Figura 3. Ejemplos de Flaps[5]

Como se ve en la Figura 3, hay flaps que se encuentran totalmente junto al ala, como otros en los
cuales el aire pasa desde la cara inferior hacia la superior del ala creando una nueva capa limite, por
lo tanto, disminuyendo el arrastre [6]. Sin embargo, el funcionamiento de los flaps no es facilmente
aplicable desde un punto de vista mecanico, ademas de obtener una superficie no uniforme lo que
facilita el desprendimiento de capa limite.



CAPITULO 3: Estado del Arte

A modo de respuesta de las limitaciones aerodindmicas de la superficie de los flaps, asi como su
adaptabilidad, nacen las alas con capacidad de cambio de forma o “morphing wings”, las cuales
cambian su geometria por si mismas, aumentando o disminuyendo el espesor del perfil, asi como
también flectando algunos de partes [7], lo que lograria prescindir del uso de flaps u otros elementos
de hiper sustentacién, haciendo mas simple lograr estas caracteristicas, en general el uso de alas
deformables presenta mejoras en la eficiencia aerodinamica asi como también en la reduccion del peso
del aeronave, lo que resulta en una disminucion en la contaminacion del aeronave.

La idea de alas con capacidad de cambio de forma, o a rangos mas generales aeronaves (morphing
aircraft) existe en la mente de los ingenieros desde hace ya unos afios [8], teniendo distintos avances
principalmente en el dmbito de los materiales, sobre todo en el area de los actuadores, en las
publicaciones a continuacion se muestran algunos trabajos realizados sobre estos topicos.

3.1 Tipos de alas deformables

Dentro de las morphing wings existen distintos tipos, borde de ataque adaptativo, cambio de curvatura,
cambio de envergadura alar, cambio de grosor entre otros, siendo el mas comun el correspondiente a
la curvatura del borde de fuga, para asi cambiar los tradicionales flaps. Majid et al. [7] hace una review
sobre estos tipos de ala centrandose en los de cambio de curvatura y los mecanismos para lograr esto,
topico que se tratara también a lo largo de este documento.

3.2 Tipos de cambio de curvatura

Dentro de los cambios de curvatura se tienen distintos mecanismos para lograrlo, ya sea a través de
actuadores, pieles flexibles, materiales inteligentes etc. Li et al [9], desarrollé un ala con una piel
hecha con un elastébmero dieléctrico en su piel, esta se estiraba al aplicarse voltaje como se puede ver
en la Figura 4,esto sumado a una costilla hecha mediante distintas bisagras logra un ala flexible con
cambios considerables en su curvatura, cabe mencionar ademas que el ala se encontraba impresa en
3D en su estructura, mientras que el elastdbmero dieléctrico era una mezcla entre un electrodo
preparado (ELASTOSIL 3162/AB) y cinta 3M VHB 4905.



Figura 4. Ala flexible de elastémero dieléctrico.

Otro de los proyectos a mencionar es el de Schorsch et al.[10], quien en el proyecto SARISTU fabrico
piel flexible basada en polimeros para un ala deformable, mediante una mezcla entre espuma en las
uniones junto con una capa de elastomero en su exterior, que sumado a un mecanismo de engranajes
y brazos logra formar un ala con borde de fuga adaptativo, cambiando hacia ambos lados la curvatura
de este, el prototipo se fabricé ademas a escala real para probar su mecanismo, en la Figura 5 y Figura
6 se puede ver la fabricacion y funcionamiento del ala.

Figura 5. Mecanismo ala.



Figura 6. Funcionamiento ala adaptativa.

Uno de los mayores proyectos encontrados fue el de Jodin et al. [11] quien en el 2023 disefié y simuld
un ala a escala real para una aeronave Airbus A 320, mediante el mecanismo mostrado en la y
actuadores eléctricos logra crear un ala totalmente funcional para un aeronave de gran tamafio.

.
.o

Figura 7. Mecanismo ala A320.

Como se ha visto en los trabajos mencionados, los mecanismos en su mayoria se centran en distintos
engranajes o bisagras que mediante un actuador son capaces de generar la flexion deseada, sin
embargo, también existen alas con costillas flexibles tal como la mostrada por Beaverstock et al. [12],
quien implemento un ala que en su interior emula la forma de los huesos de un pez para que mediante
actuadores pueda lograr la flexion, a este tipo de mecanismo lo llamo fishBAC o “fishbone active
camber” en la Figura 8 se puede ver la estructura disefiada asi como su funcionamiento.
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Figura 8. Estructura y funcionamiento fishBAC.

3.3 Materiales utilizados en alas deformables.

Ademas de los tipos de estructuras para desarrollar alas deformables, la seleccion de los materiales a
utilizar también forma parte importante de estos, ya que son los responsables de actuadores o la
elasticidad del ala en cuestion, dentro de este tema se puede mencionar el trabajo de Heeb et al,[13]
quien desarrollé un ala flexible, esta vez sin mecanismos si no que solamente se centrd en disefiar un
ala capaz de deformarse y volver a su forma original, esto lo hizo a través de un disefio con un
coeficiente de Poisson igual a 0, fabricado mediante TPU NINJAFLEX impreso en 3D segun la
geometria mostrada en la Figura 9.

Figura 9. Estructura interna ala de Heeb.
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Ya refiriéndose netamente a materiales, como actuadores se tiene principalmente el TPU, debido a ser
un material altamente flexible, capaz de imprimirse en 3D que es una de las limitantes para este
proyecto, como ejemplo se tiene el trabajo de Gonzélez et al[14], quien realizd una caracterizacion
electromecanica de TPU Diabase X60 ultra flexible, el autor desarrollo un actuador con este material
impreso junto con grasa de carbon conductora logrando una deformacion de entre un 5y 10 %
dependiendo de las caracteristicas de las placas disefiadas, en la se puede ver el resultado de dicho
actuador Figura 10.

Figura 10. Actuador TPU.

Siguiendo con los materiales, nuevamente se menciona el trabajo de Raguz et al.[15] quien desarrolld
unas pinzas impresas en 3D mediante TPU Ninjaflex de Ninjatek y un filamento conductor Eel del
mismo productor, las cuales fueron hechas mediante una estructura tipo sandwich con capas del
conductor en las caras externas y el TPU en su interior, el cual al aplicarle voltaje se lograron pinzas
capaces de levantar elementos livianos. En la Figura 11 se puede ver el funcionamiento de la estructura
impresa en 3D.

| ‘ (B) ‘ |

0 kv 3.8kV 3.8kV

Figura 11. Funcionamiento y voltaje pinzas.
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En este capitulo se mostraron algunos trabajos relevantes para este proyecto, mostrando distintas alas
flexibles asi como también sus materiales, en lo particular en esta memoria se tratard este tema
disefiando un ala mezclando las distintas opciones de mecanismos mostrados, implementando la
impresion 3D como uno de los objetivos en la fabricacion.
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CAPITULO 4: Disefio y configuracion simulacion

Se decide disefiar un ala con capacidad de cambio de forma o morphing wing, que cambie su geometria
en la zona del borde de fuga, eliminando asi el uso de los clasicos flaps por una superficie mas prolija
y uniforme, lo que trae consigo un menor desprendimiento de capa limite y por ende una mayor
sustentacion y menor arrastre. Para esto el primer paso a seguir es la seleccion del perfil a utilizar lo
que se ve en el punto a continuacion.

4.1 Seleccion de perfil

El ala estd pensada para eventualmente ser impresa en 3D, por esta razon se toma como referencia
aeronaves mas pequefias tales como las de aeromodelismo, sin embargo, para seleccionar la geometria
base de la estructura se tomaran los perfiles mas usados en la industria aeronautica actual, de donde
se elegira uno dentro de los posibles candidatos.

Luego de investigar en diversas fuentes[3], [16], [17], [18], [19], se llega a la siguiente base de datos
resumida en la Tabla 1.

Tabla 1. Perfiles mas utilizados

Modelo Usos
NACA 2412 Aeronaves pequefias
NACA 23012 Aeronaves pequefias y militares
NACA 0015 Superficies de control
NACA 4415 Planeadores
NACA 0012 Superficies de control

Dentro de estos perfiles, el que llama mas la atencion es el modelo NACA 2412, debido a su gran uso
a lo largo de los afios en la industria de la aviacion, ademas de ser un perfil casi simétrico respecto a
la cuerda, sin embargo, presenta su borde inferior relativamente plano lo que ayuda a un mayor control
de la geometria resultante al momento de la flexion.
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4.2 Seleccidon mecanismo

En el estado del arte mostrado al inicio de este documento, se mostraron distintos mecanismos para
alas con capacidad de cambio de forma, algunos netamente conceptuales y otros practicos, dentro de
estos los mas sencillos aparentemente para realizar son los mostrados por Li et al.[9] y Beaverstock
et al. [12], donde en el primero se muestra un ala con una costilla compuesta por bisagras por lo tanto
su piel era lo que sostiene el ala, esta misma se estiraba al aplicarle corriente logrando una flexion
controlada por el voltaje dado, mientras que el segundo nos muestra un ala con una costilla tipo
fishBAC, emulando las espinas de un pez, lo que da una estructura flexible debido al grosor de esta
misma, ademas el cambio de la silucta del ala esta controlada debido a las “espinas” presentes, el
movimiento de este mecanismo esta dado por un servo motor y correas.

De las 2 opciones se toma la decision de simular el segundo caso, debido a la simplicidad del disefio,
asi como por el funcionamiento de este.

4.3 Diseilo computacional

Las geometrias de perfiles aerodindmicos son dificiles de dibujar, por esta razon se hace uso de la
pagina web Airfoiltools, donde se pueden buscar los distintos perfiles y te entrega una geometria
dibujada como se ve en la Figura 12, ademas se pueden extraer lo puntos que la describen con las
dimensiones que uno desee, en este caso se utilizard una cuerda de longitud de 200mm, en la Figura
13 se muestra la configuracion que se hace para exportar los puntos.

Figura 12. NACA 2412 de Airfoiltools.
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Airfoi naca?412-il - NACA 2412 e
(mm) | 200
0

s% 1100

0
Pitch [degrees) [g

Halo fmm) [

Halo fmm) g

Colowr [ Colour | Colour palette o

Line thickness (%) 100

Plot

Figura 13. Configuracién Airfoiltools.

Una vez obtenidos los puntos, estos se exportan a través de una herramienta de la pagina, los cuales
posteriormente son importados a mediante un archivo Excel como se ve en la Figura 14, una vez ya
en el programa Inventor se dibuja una Spline siguiendo los puntos dando como resultado un dibujo
de la geometria.

A B C

1 |m _l

2 |x Vi

3 200 0,26
4 180 2,28
5 180 4,16
6 160 7,5
7 140 10,36
8 120 12,72
9 100 14,48
10 80 15,6
11 60 15,76
12 50 15,34
13 40 14,52
14 30 13,22
15 20 11,26
16 15 9,92

17 10 8,26

Figura 14. Archivo Excel para importar los puntos a Inventor.

Con la Spline creada se procede al disefio del mecanismo en el programa.

4.3.1 Disefio mecanismo

Como se dijo en el 4.2, se utilizard una costilla tipo fishBAC, se disefia desde una distancia de 0.6
cuerdas desde el borde de ataque, dando una longitud de inicio de 120mm como se ve en la Figura 15,
ademas se tomara una longitud de 40mm para esta, afiadido a esto, cada “espina” de la costilla tendra
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un grosor de 3 mm y su altura ird disminuyendo un milimetro a la vez partiendo desde los 17mm,
quedando asi una seccion final de 40mm para el borde de fuga.

//—\ﬂfumrmm

\v_d/,ﬂjumumuu PE——

Figura 15.Ala fishBAC

Afadido a lo anterior, se ve en la Figura 15 una cavidad en el sector inferior y superior del ala, esto
es para agregar la piel del ala, la cual también seré flexible y tendr& un grosor de 0.5mm, lo que es la
medida de dicha cavidad, ambas pieles se muestran en la Figura 16 y la Figura 17.

Figura 16. Piel superior NACA 2412
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Figura 17. Piel inferior NACA 2412

Posterior al disefio de cada zona del ala, se procede a la extrusion para formar un sélido, la cual tendré
una dimension de 500 mm, para tener una razon de aspecto similar a las de las aeronaves de

aeromodelismo igual a 6, el ala resultante se muestra en la Figura 18.

Figura 18. NACA 2412 con costilla tipo fishBAC.

En la Tabla 2 se muestra un resumen de las dimensiones del ala.
Tabla 2. Dimensiones NACA 2412

Cuerda 200mm

Semi envergadura 500mm
Grosor zona flexible 2.5mm
Largo FishBAC 40mm
Largo Borde de Fuga 40mm
Grosor piel 0.5 mm
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4.4 Simulacion Movimiento

Para simular el movimiento del ala se har& un analisis de elementos finitos en el software ANSYS,
esta se hard para distintos grados de flexion para comparar asi la fuerza necesaria para lograrla asi
también como los esfuerzos en la piel y la zona que se flecta.

Para calcular la fuerza necesaria tenemos las variables mostradas en la Tabla 3

Tabla 3. Variables calculo de flexion en la costilla.

Modulo elastico
Momento de inercia
Angulo de flexion
Largo costilla
Ancho costilla
Grosor costilla

S|o|r|o|—|m

El momento flector de la costilla M viene dado por la ecuacién (1).

M=EIl" - @)

El momento de inercia | al ser una seccién rectangular se calcula de la forma mostrada en la ecuacion

).

b-h3 (2
Leostitia = T
Reemplazando queda la ecuacion (3).
b-h3\ 0 (3)
Mcosting = | E - 12 Z

Para el caso de la piel, se calcula doble debido a la accion de la placa inferior y superior llegando a la

ecuacion (4).
b-t3 4)
Ipiel:2'< 12 >
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Siguiendo con el calculo el momento flector de la piel se tiene (5).

E-b-t3-0 (5)

Mpier = 6L

Con ambos momentos flectores calculados se prosigue con la suma de estos para llegar al momento
flector total (6).
M= Mpiel + Mcostitia (6)

Con el valor de momento flector total, se puede hacer la seleccion de materiales escogiendo el material
mas conveniente para el disefio del ala, para esto se tienen los datos mostrados en la Tabla 4.

Tabla 4. Valores modulo eléstico PLA y TPU Ninjaflex

Eppa 2700MPa[20]
Erpy 33.7MPa[21]

Al ver la diferencia en ordenes de magnitud de ambos materiales, se decide utilizar el TPU para la
fabricacion tanto de las pieles como de la costilla, el ala se analizara a 20°,30° y para abarcar las
distintas fases de vuelo, a continuacion se muestra la fuerza necesaria para lograr la flexion requerida,
ademas la fuerza como se ve en la se aplicara a 0.4m de la zona donde comienza el area flexible, por
lo tanto se divide por 0.4 el valor del momento llegando a la fuerza mostrada en la Tabla 5.

Tabla 5. Valores Cargas.

Grados de flexion [°] Fuerza Requerida[N]
20 1150
30 1630

Figura 19. Ubicacion de la carga.
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Figura 20. Zonas bloqueadas.

4.4.1 Simulacion

e 20 grados

Para lograr los 20° de flexion o 0.0276m de desplazamiento fue necesario utilizar una fuerza de -
1150N en el eje Y, logrando lo que se ve en la Figura 21.

0,012279
0,0092089
0,0061393
0,0030696
0 Min

0,000 0,050 0,100 (m)
)

I
0,025 0,075
Figura 21. Deformacion 20°.

Respecto a la piel se tiene un esfuerzo maximo de 8.4MPay 4.5 Mpa como esfuerzo cortante maximo
como se ve en las Figura 22 y Figura 23.

0,000 0,045 0,090 (m)
)

0,022 0,068

Figura 22. Esfuerzo Equivalente Von Misses.
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0,010 0,030

Figura 23. Esfuerzo Cortante

Mienttras que para la zona con forma de pez se tiene un esfuerzo equivalente maximo de 7.98 Mpa y
como esfuerzo méximo cortante se tiene 1.25 MPa como se ve en las Figura 24 y Figura 25.

0,000 0,020 0,040 (m)
0,010 0,030

Figura 24. Esfuerzo Equivalente Von Misses.

0,000 0,020 0,040 (m)

0,010 0,030

Figura 25.Esfuerzo Cortante.

En el caso de la piel inferior se tiene un esfuerzo equivalente maximo de 4.77Mpa y 0.2MPa como se
ve en las Figura 26 y Figura 27.
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2,1293e6
1,6007e6
1072186
54347e5
14863 Min

0,010 0,030

Figura 26.Esfuerzo Equivalente Von Misses.

-98107
-1,4e5
-1,8189e5 Min

0,000 0,025 0,050 (m)
L SSaa— SS—

0,013 0,038
Figura 27.Esfuerzo Cortante.
o 30 Grados

Para lograr una flexion de 30 grados o un desplazamiento de 0.039m se ejerci6 una fuerza de -1630N
en el eje logrando lo que se ve en la Figura 28.

0,000 0,050 0,100 (m)
)

0,025 0,075

Figura 28.Deformacion 30 grados.

Para el caso de las pieles se tiene un esfuerzo equivalente maximo para la piel superior de 11.9Mpa y
un cortante maximo de 6.44MPa mostrados en las Figura 29 y Figura 30.



0,000 0,035 0,070 (m)
]

0,018 0,053

Figura 29.Esfuerzo Equivalente.

-1,064e5
-1,4173¢6
-2,7283e6
-4,0392¢6
-5,3501e6 Min

0,000 0,050 0,100 (m)
0,025 0,075

Figura 30.Esfuerzo Cortante.

0,000 0,030 0,060 (m)
L SE— SS—

0,015 0,045

Figura 31.Esfuerzo Equivalente Von Misses.
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Mientras que para la zona central se tiene 11.32Mpa como esfuerzo equivalente y 1.77Mpa como
esfuerzo cortante maximo, esto se muestra en las Figura 31 y Figura 32.



24

0,000 0,030 0,060 (m)
L SS—  SSS—

0,015 0,045

Figura 32.Esfuerzo Cortante.

Finalmente para la piel inferior se tiene 6.76MPa como esfuerzo equivalente méximoy 0.277 Mpa
como esfuerzo cortante maximo mostrados en las Figura 33 y Figura 34.

7,7031e5
21067 Min

0,080 (m)

0.020

Figura 33.Esfuerzo Equivalente Von Misses.

0,080 (m)

0,020

Figura 34.Esfuerzo Cortante.
e Resumen

En las siguientes Tabla 6, Tabla 7, Tabla 8 y Tabla 9 se muestran todos los resultados simulados
de manera resumida.



Tabla 6. Valores Deformacion.

Grado de Fuerza Aplicada Deformacion
flexion [°] [N] [m]
20 -1150 0.0276
30 -1630 0.039
Tabla 7. Esfuerzos Piel Superior.
Grado de Esfuerzo Esfuerzo
flexion [°] Equivalente max | Cortante max
[MPa] [MPa]
20 8.4 4.5
30 11.9 6.44
Tabla 8.Esfuerzos zona central.
Grado de Esfuerzo Esfuerzo
flexion [°] Equivalente max | Cortante max
[MPa] [MPa]
20 7.98 1.25
30 11.32 1.77
Tabla 9.Esfuerzos piel inferior.
Grado de Esfuerzo Esfuerzo
flexion [°] Equivalente max | Cortante max
[MPa] [MPa]
20 4,77 0.2
30 6.76 0.277

4.5 Simulacion CFD
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Siguiendo con el estudio del ala, es necesario caracterizarla aerodinamicamente mediante algun
software, para esto se utilizara ANSYS FLUENT , el cual permite simular de manera precisa el
comportamiento que tendria el ala al momento del vuelo.

En primer lugar, se debe crear el proyecto donde se trabajara, para esto se selecciona el mddulo de
geometry y el de fluent (with fluent meshing) como se ve en la Figura 35.
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Project Schematic

v A v B
i s :
Geometry 3 @ setp g 2
4 @@ solution W

Fluent (with Fluent Meshing)

Figura 35. Proyecto en Ansys.

Posteriormente se debe importar la pieza del ala flectada al modulo “geometry ”, una vez hecho esto
se debe configurar el volumen de control a utilizar, para esto se selecciona la opcién de editar
geometria con alguno de las herramientas que nos presenta, en este caso se usard Spaceclaim,

Dentro de spaceclaim en la ventana “prepare” se selecciona el modulo enclosure, el que encapsula la
pieza formando un prisma con las dimensiones respecto a la estructura segun la preferencia del
usuario, en este caso se tomé como referencia el trabajo hecho por Samuel et al. [23] el cual tiene un
volumen de control de 20 cuerdas hacia adelante y atras de la figura, 10 cuerdas hacia arriba y abajo,
dando como resultado el siguiente volumen de control mostrados en las Figura 36 y Figura 37.

Figura 36. Volumen de control vista lateral
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Figura 37. Volumen de control vista isométrica

Respecto a la Figura 37, es notorio como el volumen de control es relativamente delgado, esto es
debido a un ahorro de coste computacional, se utiliza solo la mitad del ala por simetria, ademaés el

volumen hacia los lados no aporta informacion relevante frente al estudio por lo que se decide dejar
solo a 100mm del final de la pieza.

Finalmente se definen mediante la creacion de grupos las zonas de inlet (donde entra el fluido), outlet
(salida del fluido) y wall (muralla donde choca el fluido), en este caso el primero corresponde a la
zona del volumen de control mas cercano al borde de ataque, el segundo al més cercano al borde de
ataque y se define como muralla el ala flectada para luego estudiar su comportamiento aerodinamico.

4.5.1 Mallado

Con el volumen de control y todas sus zonas definidas se procede al mallado mediante fluent meshing

donde se debe importar la geometria y posteriormente se configura el mallado segun las Figura 38,
Figura 39 y Figura 40.

Generate the Surface Mesh
Use Custom Size Field/Control Files? No -
Minimum Size [m] 2.5e-05

Maximum Size [m] 0.05

Growth Rate 1.2

Size Functions Curvature & Proximity hi
Curvature Normal Angle [deg] 18

Cells Per Gap 1

Scope Proximity To edges i

/| Draw Size Boxes
Separate Out Boundary Zones by Angle? No o

[+ Advanced Options

Figura 38. Configuracion mallado superficial



Add Boundary Layers| (7)
Add Boundary Layers?
MName

Offset Method Type
Mumber of Layers

Growth Rate

First Height [m]

Add in

Grow on

[#] Advanced options

yes
uniform_1

uniform

1.2
2.5e-05
fluid-regions

only-walls

Figura 39. Configuracion capas limite

Generate the Volume Mesh (7)

Solver

Fill With

Buffer Layers (7)

Peel Layers

Min Cell Length [m]

Max Cell Length [m]

+/| Enable Parallel Meshing

[¥] Advanced Options

|.E'| Global Boundary Layer Settings

Figura 40. Configuracién mallado volumétrico

Fluent
poly-hexcore
2

1

2.5e-05

0.2048

28

a1

La configuracion de la capa limite se debe al calculo de Y+ que nos indica la calidad de la malla, el
cual viene dado por la velocidad de flujo, el grosor de la capa limite y el modelo de viscosidad a
utilizar, en este caso se estima una velocidad de despegue para aeromodelismo 10 m/s, se utilizara el
modelo k-omega SST que sera explicado méas adelante, este modelo necesita un Y+ igual o0 menor a
uno, por lo que se recurre a una calculadora de este pardmetro para configurar el grosor de la capa
limite como se ve en la Figura 41, con esto se decide utilizar un valor de capa limite igual a 2.5 -

10~5m.

Con todas las
Figura 43.

Re,:

136017.40248127867

Figura 41. Calculo grosor capa limite.

configuraciones ya mostradas, el mallado resultante

se puede ver en la Figura 42 y
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Figura 42. Vista lateral mallado

Figura 43. Zoom mallado

4.5.2 Simulacion

Con el mallado preparado con sus respectivas restricciones se procede a hacer la simulacién, siguiendo
el ejemplo de Samuel et al.[23], se utiliza el modelo k-omega con los valores predeterminados y la
correccion de bajo nimero de Reynolds que ofrece el programa Fluent mostrado en la Figura 44.



- Viscous Madel
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Model Model Constants
Inviscid Alpha*_inf
Laminar 1

| Spalart-Allmaras (1 eqn) Alpha_inf
( k-epsilon (2 eqn) 052
( (® komega (2 eqn) Alpha_0
Transition k-kl-omega (3 eqn) e
Transition SST (4 eqn)
Reynolds Stress (7 eqn) Eeiziing
Scale-Adaptive Simulation (SAS) 000
Detached Eddy Simulation (DES) R_beta
Large Eddy Simulation (LES) 8
| k-omega Model Rsk
Standard
GEKO Row
BSL 2.95
{ (® ssT a1
‘WI-BSL-EARSM 0.31
k-omega Options Beta_i (Inner)
V| Low-Re Corrections 0.075
Beta_i (Outer)

Figura 44. Configuracién modelo de viscosidad

Luego en el mddulo de Solutions se debe escoger el método, en este caso SIMPLE como se ve en la

Figura 45, en el cual también se configuran otras variables las cuales se dejan como de primer orden
y estandar.

Solution Methods ‘Ol
Pressure-Velocity Coupling

Scheme

SIMPLE i
Flux Type

Rhie-Chow: momentum based ¥ | |v/| Auto Select

Spatial Discretization
Gradient

Least Squares Cell Based >
Pressure

Standard &
Momentum

First Order Upwind hd

Turbulent Kinetic Energy

First Order Upwind &
Specific Dissipation Rate

First Order Upwind -

Pseudo Time Method
Local Time Step v

Transient Formulation

Figura 45. Configuracién método

Ademas, en este modulo se definen los reportes que se desean estudiar, en este caso es el coeficiente
de sustentacion y de arrastre de la muralla (ala), con todo esto se procede a la simulacién, donde se
escogen 1000 iteraciones para asegurar una buena convergencia.

El ala se comparara con un plain flap clasico a diferentes grados de flexion, a continuacién se muestran
los resultados de las simulaciones.

e Alasin flectar

En primer lugar se analiza el ala en su estado normal dando los siguientes resultados mostrados en las
iError! No se encuentra el origen de la referencia., Figura 46, Figura 47 y Figura 48.

Adicionalmente en la se muestra una tabla resumen con los resultados
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10.0000-

9.0000

8.0000

7.0000

6.0000

5.0000

cl

4.0000

3.0000

2.0000

1.0000

0.0000

-1.0000
200 400 600 800 1000 1200 1400

iteration

Figura 46.ClI NACA 2412.

2.2500;
2.00001
17500
1.5000:

1.2500-

cd

1.0000:
0.7500¢

0.5000 report-def-0
(1380, 0.6681)

0.2500

0.0000
0

200 400 600 800 1000 1200 1400

Figura 48.Capa limite 2412.

Parametro Resultado maximo

CI[ 9

Cd[-] 0.7
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Estos son los valores de referencia iniciales para los demés célculos, se procede de manera analoga

con los demas casos de ala con flap convencional y el ala fishBAC.

e 20 grados

Para el caso de los 20 grados se tienen los resultados mostrados en la Tabla 10 donde se resumen

los valores obtenidos de las simulaciones mostradas en las Figura 49, Figura 50, Figura 51,
Figura 52, Figura 53 y Figura 54.

Tabla 10. Valores a 20 grados.

Ala Cl Cd
Plain flap 18.2 3.24
FishBAC 20.9 3.54

2.25e+02-
2.00e+02-
1.75e+02-
1.50e+02-
© 125e+02
2
£ 100e+02
g
2 7.50e+0%
5.00e+01
2.50e+01
—
0.00e+00: report-def-0
" 718, 1.82e+01)
-2.50e+01
0 100 200 300 400 500 600 700 800
Iteration
report-def-0
Figura 49.Cl plain flap.
1.40e+02
1.20e+02-
1.00e+02-
. 8.00e+01
g
L 6.00e+01
2
3
4.00e+0%
2.00e+01
0.00e+00-
v report-def-1 |
(691, 3.24e+00) |
2.00e+0’
0 100 200 300 400 500 600 700 800
Iteration
report-def-1

Figura 50. Cd plain flap



report-det-1

Figura 51. Capa limite plain flap.

100 200 300 400 500
Iteration

« report-def-1

Figura 52. Cl fishBAC.

Iteration

3

« report-def-0

Figura 53.Cd fishBAC
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Figura 54.Capa limite fishBAC.

e 30 grados

Se sigue de igual forma con el caso de 30 grados de flexidn, no se agregan las imagenes de los graficos
si no solo la que muestra la capa limite mostrado en la Tabla 11.Valores a 30 gradosTabla 11 , en la
se muestra el resumen de los datos obtenidos, mientras que en las Figura 55 y Figura 56 se muestra la
capa limite.

Tabla 11.Valores a 30 grados

Ala Cl Cd
Plain flap 15.8 2.73
FishBAC 23.8 7

Figura 55.Capa limite plain flap.
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27103

181640
90

0.00e+00 /\

sathlines-1

Figura 56.Capa limite fishBAC.

Capitulo 5: Analisis de resultados
4.6 FEM

En el andlisis de elementos finitos, se observa que las zonas mas exigidas de la estructura del ala
corresponden al fishBAC, en particular la zona més cercana a la raiz del ala. La raiz del ala es el punto
donde se experimentan los mayores momentos flectores, generando altos esfuerzos de traccién en la
parte superior y esfuerzos de compresion en la parte inferior. Esta zona es la principal responsable de
la flexidn asi como también la que transfiere la carga al fuselaje por lo que los esfuerzos elevados son
un tema relevante a tomar en consideracion.

Respecto a las pieles no tienen esfuerzos significativos, sin embargo tiene esfuerzos tanto de
compresion como de traccion, llegando incluso a pandearse en ciertas zonas lo que afecta la
aerodinamica del perfil.

Hablando de la seguridad estructural, los esfuerzos estan cercanos al limite de fluencia por lo que
podrian observarse pequefias deformaciones plasticas o no lineales.

4.7 CFD

Respecto al andlisis aerodinamico, se puede ver como el ala disefiada supera en Cl en ambas
configuraciones, sin embargo, genera un mayor arrastre, sin embargo en el global al calcular la
eficiencia aerodinamica es mayor para el ala flexible, por lo tanto es una buena opcién para las alas
en el futuro.

En el &mbito de la capa limite, se ve como hay un menor desprendimiento en el ala flexible al tener
una superficie mas uniforme.
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Capitulo 6: Conclusiones

Se disefi6 un sistema basado en el mecanismo fishBAC(fish bone active camber), el cual emula la
estructura de las espinas de los peces, permitiendo una flexion controlada del ala. Este disefio ofrece
una solucion para modificar la geometria del borde de fuga sin necesidad de elementos moviles como
los flaps convencionales. EI mecanismo planteado muestra un funcionamiento mas simple en
comparacion con los sistemas tradicionales, reduciendo la complejidad mecéanica y los costos de
operacion.

Se seleccionaron materiales compatibles con la tecnologia de impresién aditiva, particularmente el
TPU, por su flexibilidad y resistencia. La impresion 3D permite fabricar piezas con geometrias
complejas, como las costillas tipo fishBAC y las pieles flexibles del ala, con una precision adecuada.

La simulacion de la flexion del ala utilizando andlisis de elementos finitos validé su disefio estructural,
a través de herramientas computacionales como ANSYS, se evaluaron las tensiones, deformaciones
y comportamientos mecanicos del ala bajo diversas condiciones de carga. Los resultados mostraron
que el ala podia deformarse segun los parametros establecidos, logrando angulos de flexion de 30°.

La caracterizacion aerodindmica del ala mediante simulaciones CFD confirmé su desempefio superior
frente a alas convencionales con flaps. Los andlisis mostraron que el ala flexible tiene un coeficiente
de sustentacion significativamente mayor, aunque el coeficiente de arrastre fue ligeramente mayor,
este efecto fue compensado por la mayor eficiencia aerodinamica. Las simulaciones realizadas
demuestran la factibilidad del disefio asi como también una mejora respecto a las alas convencionales.
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